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Agli albori dell’aeronautica civile, durante lo sviluppo e la messa in servizio dei
primi jet commerciali, l’industria aeronautica ha dovuto far fronte al non trascurabile
problema del rumore prodotto dal getto di scarico dei motori nella fase di decollo.
Grazie agli sforzi da parte delle industrie e degli enti regolatori le emissioni di
rumore dovute al getto sono state notevolmente ridotte.
I metodi piu` efficaci adottati a tale scopo sono stati essenzialmente di due nature:
1. utilizzare un ugello che favorisse il mescolamento del flusso (riducendo le scale
di turbolenza generate)
2. cercare di ridurre la velocita` del getto di scarico (sviluppando motori con grandi
portate l’aria)
La necessita` di aumentare l’efficienza propulsiva e diminuire i consumi ha portato
le aziende costruttrici di motori allo sviluppo dei motori turbofan. L’avvento di
questi motori ha avuto come effetto secondario una riduzione del rumore dovuto
all’espulsione dei gas di circa 10dB.
Con la riduzione del rumore dovuto ai gas di scarico e` aumentata l’importanza
del rumore generato dalla presa d’aria e dal compressore nelle fasi di avvicinamento
ed atterraggio. In fig.1 si puo` notare come nelle fasi di atterraggio il contributo del
fan al rumore complessivo risulti dominante.
(a) (b)
Figura 1: ripartizione del rumore emesso nei principali contributi, a) durante le fasi di
Take–off, b) durante le fasi di Approach e Landing.
Il rumore, principalmente causato dal campo fluttuante di pressione generato
dal fan, ha come particolare caratteristica di avere maggiormente eccitate alcune
frequenze discrete. Tali frequenze sono dette toni.
hPer quanto concerne la qualita` del suono, il sibilo a frequenze discrete del fan
risulta essere piu` fastidioso del rumore broad-band generato dallo scarico.
Ulteriori sforzi per la riduzione del rumore generato dal getto di scarico non
avrebbero portato benefici per gli abitanti delle zone urbane nei pressi di aeroporti
commerciali. Per questo motivo maggiori attenzioni sono state rivolte per riduzione
del rumore generato dal fan.
Sotto la spinta delle sempre piu` restrittive limitazioni dei livelli di rumore imposte
dalle normative internazionali e dai singoli aeroporti, negli ultimi anni sono state
molte le ricerche e gli studi finalizzati al perfezionamento delle tecniche di riduzione
di questo genere di rumore.
Tra le varie tecniche proposte per la riduzione del rumore del compressore assu-
me rilevante importanza quella che prevede l’utilizzo di pannelli acustici, basati sul
principio fisico della cavita` di Helmholtz, inseriti nella presa dinamica dei turbofan.
Lo scopo di questa tesi e` di presentare il problema nella sua completezza con
lo specifico intento di identificare e quantificare la sorgente di rumore sulla base di
misurazioni effettuate in ground tests.
Come sara` mostrato nei risultati del seguente lavoro, la conoscenza della sorgente
acustica e` un dato di fondamentale importanza per la valutazione del rumore irradiato
dal fan e delle prestazioni dei pannelli acustici montati sull’inlet.
Tale procedura e` da vedersi inquadrata in un progetto piu` ampio, il cui scopo
e` determinare un metodo per la scelta del design di pannelli acustici al fine da
ottimizzare le prestazioni su tre fasi di volo, necessarie alla certificazione acustica del
velivolo.
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Introduzione
L’attenuazione del rumore sta diventando sempre piu` un problema di grande interesse
nel progetto di velivoli commerciali.
Con l’aumento della frequenza dei voli commerciali e della dimensione dei veli-
voli, le aree limitrofe ad aeroporti sono diventate sempre piu` esposte al rumore, con
conseguente disagio per gli abitanti.
Allo scopo di limitare le emissioni di rumore sono stati presi provvedimenti sia da
parte di enti internazionali di certificazione come FAA (Federal Aviation Administra-
tion) ed ICAO (International Civil Aviation Organization), sia dai singoli aeroporti.
La risposta degli enti di certificazione e` stata di emettere normative sempre piu` strin-
genti che regolino i livelli massimi accettabili di rumore emesso da una certa classe
di velivoli. La risposta degli aeroporti a tale problema e` stata di aumentare la tas-
sazione in proporzione al livello di rumore emesso, come nel caso dell’aeroporto di
Londra.
L’ultima revisione (stage 4) delle normative relative al rumore (FAR 36 ed ICAO
Annex 16 capitolo 3) prevede che le condizioni da soddisfare in fase di certificazione
siano tre e rappresentino tre fasi specifiche della navigazione.
Le tre fasi di volo relative alla normativa sono sotto riportate e per ognuna di esse
vengono indicati i punti di misurazione del rumore, anch’essi definiti nella normativa
(FAR 36).
Approach Il punto di misura e` situato sulla linea di prolun-
gamento della pista di atterraggio, sulla verticale
del punto della traiettoria di discesa in cui l’aereo
si trova ad una quota di 120m.
Take–off (o Sideline) Il punto di misura si trova sulla parallela alla pista
di decollo a 450m di distanza, in corrispondenza al
punto in cui il rumore misurato risulta massimo.
Cut–back (o Flyover) Il punto di misura e` situato sulla linea di prolun-
gamento della pista di decollo, ad una distanza dal
punto d’inizio della pista pari a 6500m.
In fig.2 viene riportato uno schema riassuntivo dei punti di misura del rumore. I
limiti ammissibili di rumore sono implicitamente relazionati alla massa, al numero
di motori e dall’anno di rilascio del certificato di aeronavigabilita` del velivolo.
1
2Figura 2: Punti di riferimento per la certificazione dell’emissione del rumore secondo
normative F.A.A. FAR Part 36 & I.C.A.O. Annex 16
Allo stato dell’arte della riduzione di rumore generato dal fan la tecnica mag-
giormente adottata da parte di costruttori di gondole motori e` l’utilizzo di pannelli
acustici inseriti all’interno della presa dinamica.
Tali pannelli sono compositi sandwich costituiti da un back–skin, un core in
honeycomb ed un facing–sheet che costituisce il contorno del condotto della presa
d’aria.
Il back–skin puo` essere in alluminio o in materiale composito (solitamente fibra di
carbonio) ed e` acusticamente riflettente. L’honeycomb del core puo` essere, anch’es-
so, in materiale composito o metallico ed ha una struttura a celle esagonali, come
suggerisce il nome. Mentre il facing–sheet e` un pannello forato o micro–forato in
alluminio o materiale composito.
Il pannello sfrutta il principio del risonatore di Helmholtz: l’altezza del core e la
porosita` del facing–sheet in particolare, assieme ad altre caratteristiche geometriche
e del flusso medio all’interno della presa d’aria, forniscono al pannello particolari
proprieta` di impedenza1.
Allo stato dell’arte il design del pannello viene fatto tramite una procedura che
massimizza l’attenuazione acustica propagata nell’inlet ed irradiata nel campo libero
che non prevede alcuna particolare definizione della sorgente acustica. Propagazione
e radiazione sono valutate mediante specifici software per il calcolo acustico.
L’assenza d’informazioni riguardo la sorgente acustica comporta dover fare di-
verse assunzioni su di essa, vanificando l’accuratezza del calcolo di propagazione e
1Rapporto tra pressione e velocita` acustica (vedi cap.1).
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radiazione mediante il software.
Al fine di aumentare l’accuratezza della predizione del rumore irradiato da motori
turbofan e` necessario innanzitutto avere una descrizione piu` realistica della sorgente
acustica.
Diversi metodi sono stati adottati per colmare questa lacuna:
• modelli semiempirici, basati su dati di motori precedenti
• misurazioni del rumore all’interno del condotto
• calcoli CFD (Computational Fluid Dynamics) non stazionari del campo aero-
dinamico e della propagazione del rumore
• misurazioni nel far-field e ricostruzione inversa mediante modelli del rumore
alla sorgente
I modelli semiempirici rappresentano senza dubbio un’importante risorsa, in man-
canza di codici piu` affinati, ma non provvedono a dare una descrizione sufficiente-
mente accurata della sorgente.
Le misurazioni all’interno della presa d’aria, in specifici tests in camere anecoiche2,
forniscono risultati accurati; nonostante cio` l’allestimento di tali tests e l’acquisizione
dei dati sono molto complessi e dispendiosi.
I codici CFD fino a pochi anni fa erano una via assolutamente impraticabile: i
tempi di calcolo erano troppo lunghi per avere una predizione del rumore generato
utilizzabile ad uso commerciale. Con la crescita della potenza di calcolo dei compu-
ters e della confidenza dei codici CFD questa risorsa ingegneristica sta acquistando
interesse.
Data l’abbondanza di dati misurati di rumore irradiato nel far–field e la maggiore
semplicita` di allestimento di tali prove, il metodo di ricostruzione inversa risulta
essere commercialmente molto appetibile.
Tale metodo prevede la valutazione mediante un modello della propagazione e
radiazione di certe distribuzioni di pressione all’interno del condotto (i modi acustici3)
e l’utilizzo dei dati misurati per determinare le ampiezze dei modi presenti.
Sfortunatamente, come confermato da altri lavori prodotti all’interno di proget-
ti internazionali di ricerca, come SILENCE(R)o MESSIAEN, la soluzione di tale
problema non e` univoca.
La motivazione di tale non univocita` risiede nel fatto che le funzioni di diretti-
vita` del rumore irradiato nel far–field dei singoli modi acustici (funzioni ortogonali
all’interno del dominio del condotto) non sono ortogonali, dunque risultano linear-
mente dipendenti. Nel caso in cui i modi acustici che si irradiano non siano molti, e`
possibile comunque utilizzare tale tecnica con buoni risultati.
2Camera insonorizzata, priva di disturbi esterni. Le pareti della stanza sono foderate
di materiale fono–assorbente, la cui superficie irregolare (a forma di coni) favorisce la
dispersione del suono.
3Distribuzioni con particolari proprieta` rispetta alla propagazione all’interno del
condotto (vedi cap.3)
4Risulta chiaro che prima di procedere con la ricostruzione inversa della sorgente
e` necessario definire una metodologia per selezionare e ridurre il numero dei possibili
modi presenti sulla base di considerazioni fisiche.
Organizzazione del documento
Al fine di rendere piu` chiara e strutturata la presentazione della seguente tesi viene
illustrata in questo paragrafo l’organizzazione del documento: inizialmente verranno
mostrate le proprieta` del suono e definite le grandezze fondamentali.
Con lo scopo di creare un metodo per la selezione dei modi acustici, verranno
analizzate le caratteristiche di propagazione (all’interno di condotti) e radiazione
(nel campo libero) del suono, ed illustrati i passi che portano alla definizione dei
modi acustici. Successivamente verranno analizzate le correlazioni tra caratteristiche
fisiche del motore e le caratteristiche della sorgente.
Verranno mostrate le principali caratteristiche dei liners acustici ed il principio
fisico su cui si basano.
Infine sara` illustrato il modello di predizione della sorgente che utilizza i risultati
dei ground tests su motori per uso aeronautico.
Lo scopo principale del seguente lavoro di tesi e` la messa a punto del modello
numerico per la valutazione della sorgente acustica e la validazione di tale modello
in base al confronto dei dati con i risultati dei ground tests.
Data la complessita` e l’alto costo per la misurazione diretta della sorgente acustica
tale modello risulta essere particolarmente interessante per ottenere informazioni
sulla sorgente sfruttando i dati di piu` semplice reperibilita` dei ground tests.
Le informazioni sulla sorgente acustica verranno utilizzate da AleniaAermacchi
per l’ottimizzazione del design del pannello di nuova generazione “Zero–Splices” nel-
l’ambito della proposta commerciale per l’implementazione di tale pannello nell’inlet




Il suono che percepiamo non e` altro che una fluttuazione del campo di pressione che
ci circonda. Come tale fa parte della branca della fisica dei fenomeni denominato
“onde”.
Per onda si intende un generico movimento all’interno di un campo fluido o mezzo
continuo di un certo disturbo da una condizione preesistente.
Tale disturbo ha la caratteristica di procedere in una certa direzione e velocita`
all’interno del mezzo e puo` o meno attenuarsi durante il proprio moto.
Un onda non deve avere necessariamente una forma sinusoidale, il disturbo puo`
avere una forma qualsiasi (e.g. dente di sega, delta di Dirac, gradino, . . . ) il fatto
poi che in fisica vengano studiate onde armoniche ha in realta` altre motivazioni, che
verranno spiegate in seguito.
Il moto di molti tipi di onde e` descritto dalla seguente equazione differenziale,





Dove u e` la proprieta` fisica associata col disturbo, c rappresenta la velocita`










La soluzione di tale equazione e` univocamente determinata una volta fissate le
condizioni al bordo e le condizioni iniziali della variabile u.
Una proprieta` fondamentale delle onde puo` essere dedotta considerando il seguen-
te esempio.
Consideriamo un disturbo in un certo istante t0:
u(x, y, z, t0) = u0(x, y, z)
5
6Consideriamo una superficie di livello del campo u0 passante per un certo punto
X(x, y, z).
Lungo una direzione qualsiasi giacente sul piano tangente a tale superficie il La-
placiano risulta nullo, dunque e` nulla anche la derivata rispetto al tempo: l’onda non
si propaga in tale direzione.
La direzione dell’onda in quel punto risulta essere perpendicolare alla superficie
di livello passante per quel punto.
1.2 Onde Piane
Il piu` semplice caso di onda e` senza dubbio l’onda piana: una perturbazione il cui
fronte d’onda giace su un piano1.









E` soluzione di tale equazione differenziale una generica perturbazione che si muove
nel campo con velocita` c nella direzione positiva della x:

































Sostituendo i valori delle derivate ricavate dalla 1.3 nella 1.2 si ottiene un’identita`.
Allo stesso modo possiamo dimostrare che e` soluzione dell’equazione 1.2 un ge-
nerico impulso che si muove in direzione opposta a velocita` c:






La generica soluzione dell’equazione equazione differenziale 1.2 sara` quindi la
combinazione lineare delle due famiglie di soluzioni:











L’equazione 1.2 e` lineare e del second’ordine quindi ammette solo e soltanto due
famiglie di soluzioni rappresentate dalla 1.5.
La soluzione 1.5 viene rappresentata mediante diagrammi spazio/tempo come si
puo` osservare nell’esempio riportato in fig.1.1(a) e fig.1.1(b).
1Per fronte d’onda in un dato istante di tempo si intende l’insieme di punti aventi stessa
fase (per onde 3D i fronti d’onda sono superfici, per 2D invece linee. . . ))
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Figura 1.1: Diagramma spazio–tempo della dell’evoluzione di un disturbo iniziale: a)
Condizione iniziale, b) Soluzione al variare del tempo.
In fig.1.1 e` rappresentata l’evoluzione di un disturbo iniziale nel campo, questo
si propaga in entrambe le direzioni (in realta` e` una condizione che viene imposta:
ma dal momento che non c’e` alcuna direzione preferenziale e` lecito pensare che la
soluzione abbia una certa simmetria) viaggiando indisturbato ad una velocita` c.
Le condizioni iniziali non sono l’unico mezzo tramite cui all’interno del campo si
possa imporre un disturbo: una perturbazione puo` essere introdotta anche mediante
le condizioni al bordo.
Questo e` il tipico caso in cui si ha una sorgente in un certo punto del dominio e
si parla di “onde forzate”.
La condizione al bordo da imporre sara` la seguente:
u(x0, t) = u0(t) (1.6)
Dove u0 e` una generica funzione del tempo.
In fig.1.2(b) viene riportata la soluzione al variare del tempo, la funzione in blu
tratto unito rappresenta la soluzione, la funzione in verde tratteggiata invece e` una
rappresentazione del segnale della sorgente, interpretando la condizione al bordo
come se fosse un segnale proveniente dall’esterno del domino.
1.3 Onde acustiche
Le onde acustiche sono le perturbazioni di pressione che si propagano nell’aria.
Nell’ipotesi che il moto del fluido sia irrotazionale (rot−→v ) = 0, dalla fluidodina-
mica sappiamo che il fluido si comporta come non se fosse non viscoso.
Nell’ipotesi inoltre che le “trasformazioni” (intendendo come tali le variazioni di
stato termodinamico del fluido) siano sufficientemente veloci da considerare trascu-





























Figura 1.2: Diagramma spazio–tempo del segnale generato da una sorgente situata ad
x = 0: a) Condizione al bordo, b) Soluzione al variare del tempo.
rabile lo scambio di calore tra due particelle adiacenti, il fluido oltre che non viscoso
puo` essere considerato isoentropico.


















indica la derivata Lagrangiana e ∂
∂t
quella Euleriana, mentre S indica






Scrivendo tutte le incognite fluidodinamiche (ρ,−→v ) come la somma di una parte
media macroscopica ed una parte fluttuante: ρ = ρ0 + ρa−→v = −→v 0 +−→v a
Tale per cui una generica quantita` w il suo valor medio sia molto piu` grande del
corrispettivo valore fluttuante:
w0 À wa
Sostituendo nel 1.7, sottraendo i termini medi (poiche´ anche questi dovranno
soddisfare lo stesso sistema di equazioni) e cancellando i termini del second’ordine si
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ottiene il seguente sistema di equazioni:
∂ρa
∂t













Nell’ipotesi che il campo all’infinito a monte sia uniforme il flusso e` omoentropico
(l’entropia del flusso non vari nel campo) l’equazione dell’energia (la terza del 1.7)
diventa:
1
(pa + p0)(ρa + ρ0)
(
Cv(ρa + ρ0)d(pa + p0)− Cp(pa + p0)d(ρa + ρ0)
)
= 0⇒








= γRT0 = c
2
0
Nel caso di fluido fermo, quindi in assenza di effetti convettivi sulla trasmissione
del suono, omettendo per semplicita` di notazione i pedici a per le grandezza acustiche,















Il campo di −→v e` irrotazionale e quindi ammette un potenziale Φ:
−→v = grad(Φ)












































−∇2Φ = 0 (1.12)
Come precedentemente accennato la soluzione del problema e` univoca una volta
fissate le condizioni al bordo e le condizioni iniziali del dominio.
Le condizioni iniziali possono essere di fluido imperturbato o possono essere con-
formi ad una certa soluzione stazionaria, ma in entrambi i casi dopo un certo tran-
sitorio risultano trascurabili. Le condizioni al bordo invece condizionano fortemente
la soluzione e devono essere imposte in maniera opportuna.
Solitamente sono espresse o come una forzante (per modellare una sorgente) o
in termini di impedenza (rapporto tra velocita` acustica e pressione acustica) di cui
parleremo piu` specificamente nel par.1.6.
1.4 Onde Forzate
Lo studio delle onde viene fatto in maniera estensiva considerando forme d’onda
armoniche. Questa assunzione viene fatta essenzialmente per due motivi
• la soluzione matematica stazionaria dell’equazione differenziale (come vedremo
nei paragrafi successivi) e` data dalla sovrapposizione di un numero infinito,
elevato alla dimensione del problema, di autofunizioni. La forma di tali au-
tofunizioni e` armonica e la lunghezza d’onda nelle x–direzioni e la frequenza
devono soddisfare un equazione scalare. L’onda sinusoidale rappresenta quindi
una delle ∞n soluzioni del problema.
• I suoni che percepiamo (nel caso specifico, ma tale considerazione potrebbe
essere estesa alla maggior parte dei fenomeni ondosi) sono in realta` gli effetti
delle perturbazioni di pressione del campo circostante filtrate dal nostro orec-
chio. Questo, come un qualsiasi sistema meccanico, se eccitato da un impulso
si mettera` a vibrare in modi caratteristici del sistema stesso, ecco che un suo-
no, per poter essere percepito come tale, deve poter imprimere alla membrana
dell’orecchio un moto vibratorio proprio del suono stesso.
Quindi la perturbazione deve rappresentare una cos`ı detta forzante, quindi
una funzione armonica con una certa frequenza con una durata sufficiente da
considerare i transitori della risposta della membrana dell’orecchio trascurabili.
Sotto l’ipotesi quindi che la soluzione d’interesse sia la soluzione stazionaria (stan-
ding) e quindi trascurando l’effetto dei transitori e` possibile cercare la soluzione nel
campo delle frequenze:
p(x, y, z, t) = P (x, y, z)ej(ωt) (1.13)
∇2P + k2P = 0 (1.14)
L’equazione 1.14 e` nota come equazione di Helmholtz.
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1.5 Onde Cilindriche e Sferiche
Nel caso piu` generale in cui il suono possa propagarsi in tutte le direzioni risulta piu`
adeguato scrivere l’equazione delle onde, del potenziale della velocita` acustica 1.12,

















φtt = 0 (1.15)
Dove φ e` il potenziale della velocita` acustica, r e` la coordinata radiale, θ quel-
la polare, ψ quella azimutale e le relazioni tra sistema cartesiano e polare sono le
seguenti:  x = r sin θ cosψy = r sin θ sinψz = r cos θ (1.16)
Figura 1.3: Sistema di coordinate sferico
L’espressione della velocita` acustica nel sistema di riferimento polare e` la seguente:






Dove −→er , −→eθ ed −→eψ sono i versori locali del sistema di riferimento polare tramite
cui e` possibile identificare le tre componenti u(r), u(θ) e u(ψ).
La pressione sara` data dalle seguente espressione:
p = −ρ0φt (1.18)
Il tipo piu` semplice di onda sferica e` il disturbo semplice radiale. Tale disturbo e`
simmetrico rispetto ad un centro: muovendosi, in un fissato istante, su di una super-
ficie sferica pressione e velocita` acustica rimangono invariate. Il centro di simmetria
e` detto centro del disturbo.















La 1.19 indica che ogni disturbo mantiene la sua forma radiale e propagandosi
con velocita` c0 modifica la propria ampiezza proporzionalmente ad 1/r. Il disturbo
si attenua “viaggiando” in verso uscente (dal centro verso l’esterno) ed al contrario
si amplifica nel verso opposto.
Un disturbo semplice uscente viene solitamente denominatomonopolo. Disturbi
piu` complicati, dipendenti anche dalle coordinate θ e ψ, sono trattati nella successiva
sezione.
1.5.1 Separazione delle variabili
Un metodo classico per la risoluzione di equazioni differenziali a piu` variabili consiste
nell’utilizzare la tecnica della separazione delle variabili, ovvero si ipotizza che la
soluzione abbia la seguente forma:
φ = R(r)Θ(θ)Ψ(ψ)T (t) (1.20)















L’equazione 1.21 risulta essere risulta essere la somma di 4 termini, ognuno
dipendente da una sola variabile.



















Le prime due equazioni del sistema rappresentano due funzioni armoniche, la
prima funzione del tempo t, la seconda della coordinata azimutale ψ.
Applicando alla terza delle sistema 1.22 il cambio di variabili: z = cos θ e` possibile


















La parte sinistra dell’equazione e` funzione solo di r ed e` nota come equazione
differenziale di Bessel, la parte destra invece e` funzione solamente della variabile
z, e quindi di θ, ed e` nota come equazione differenziale di Legendre. Entrambe le
equazioni differenziali sono risolvibili con metodi classici e le soluzioni generali sono
una serie infinita di funzioni, le prime note come funzioni di Bessel e le seconde come
polinomi di Legendre.
Le condizioni al bordo da applicare ai problemi specifici caratterizzano la soluzione
influenzando il valore delle costanti: k, m e C. Tali costanti sono detti gli autovalori
della soluzione ed una volta noti la soluzione risulta univocamente definita.
FONDAMENTI FISICI 13
(a) (b) (c)
Figura 1.4: Soluzioni di onde sferiche maggiormente utilizzate nella tecnica: a)Monopolo,
b) Dipolo, c) Quadripolo.
1.6 Grandezze Fondamentali
1.6.1 Impedenza
Per impedenza si intende genericamente il rapporto tra velocita` e pressione acustica,
a seconda pero` del problema di cui si tratta assume significati differenti:
• Nel caso di trasmissione di un segnale in un mezzo, nel campo libero, si parla
di Impedenza del mezzo
Z0 = ρ0c0 (1.24)
Il valore di impedenza dei due mezzi caratterizza il rapporto di trasmissione e
di riflessione del segnale all’interfaccia tra i due.
• L’Impedenza meccanica e` il rapporto tra forza che agisce su una specifica





Nel caso si un modello fluidodinamico monodimensionale di un condotto ad
esempio la superficie di riferimento puo` essere la sezione del condotto, l’Impe-







Dove q = Sv e` la portata per unita` di tempo del flusso.
• Nel caso di segnale armonico spesso di parla di Impedenza (intesa come una
variabile di campo) definita come il rapporto tra pressione acustica e il modulo
14
della velocita` acustica:
p(x, y, z, t) = P (x, y, z)ej(ωt)





Dove la V e la P sono in generale funzioni complesse, per cui anche l’impedenza
risulta essere complessa.
• Sempre nel caso di segnale armonico si parla di Impedenza acustica in una
data superficie definita come il rapporto tra la media della pressione acusti-















(−→v (x, y, z, t) · −→n ) dS (1.27)
1.6.2 Intensita` e Potenza Acustica
La propagazione di un onda acustica e` accompagnata da un flusso di energia nella
direzione dell’onda stessa. L’intensita` dell’onda in una certa direzione e` definita come







Dove t rappresenta un tempo adeguato al segnale studiato su cui fare la media
temporale.
Se il segnale e` un transitorio t e` la durata del transitorio, se il segnale e` periodico







Dal momento che la velocita` acustica puo` essere espressa come il prodotto tra

























La Potenza acustica che passa attraverso una certa sezione non e` altro che l’inte-






1.6.3 Sound Pressure Level (SPL)
L’ampiezza della pressione, come di altre grandezze acustiche, misurata dei segnali
puo` essere molto grande, una misurazione su scala logaritmica di tali grandezze
risulta essere dunque molto comoda.






Dove pref e` una pressione di riferimento pari a 20 µPa, che corrisponde mediamen-
te alla minima pressione percepibile da un essere umano nel range di frequenze di
massima percettibilta` (1÷ 4 KHz).
1.6.4 Intensity Level (IL)
L’intensita` del segnale espresso il in scala logaritmica e` denominato Intensity Level :







= . . . (1.33)











Dove Iref e` l’intensita` di riferimento:
Iref = 10
−12 [W/m2]
1.6.5 Power Level (PWL)
La potenza del segnale espressa il in scala logaritmica e` denominata Power Level :










= 9.6 · 10−13





Meccanismi di generazione del
fan–noise
Quello che viene denominato fan-noise e` il rumore generato dalla rotazione del rotore
del fan e dall’interazione con il proprio statore. Il fan–noise rappresenta la principale
componente di rumore irradiato dall’inlet del motore.
Le principali sorgenti di tale rumore sono dovute alla distribuzione di pressione
sulle pale rotoriche che ruota solidamente con esso, dalla scia vorticosa che si stacca
dalle pale del rotore ed impatta con lo statore, dalle disuniformita` azimutali del
flusso, e dall’interazione di queste distribuzioni di pressione con raffiche atmosferiche
e turbolenza dello strato limite.
Il rumore generato avra` caratteristiche fortemente dipendenti dalla natura dei
fenomeni che lo generano: la distribuzione di pressione sul disco del rotore, dal
momento che questo e` composto di N pale identiche, sara` periodica ogni 2pi/NΩ,
dove Ω e` la velocita` angolare di rotazione del rotore. Di conseguenza il rumore ad
essa associato avra` uno spettro di energia con forti picchi alla frequenza NΩ e le sue
armoniche. Tale frequenza e` detta Blade Passage Frequency (BPF ).
La turbolenza del flusso e tutti gli effetti di interazione di questa con il fan da-
ranno origine a fluttuazioni di pressione randomiche, di conseguenza anche il rumore
generato avra` uno spettro di energia molto piu` diffuso1.
Il rumore generato da fenomeni periodici, quindi con dei contenuti a frequenze
discrete, chiamate “toni”, e` detto rumore tonale, mentre il rumore associato a
fenomeni casuali, con un contenuto diffuso alle varie frequenze, e` detto rumore
broad–band.
Il fan–noise puo` essere suddiviso in: il rumore associato al solo rotore ed il rumore
associato all’interazione rotore–statore. Il rumore associato al rotore e` il rumore che si
avrebbe in assenza dello statore, quello associato all’interazione rotore–statore invece
rappresenta la differenza algebrica tra il rumore totale del problema accoppiato ed il
rumore del solo rotore.
1Per una descrizione piu` accurata delle frequenze presenti in sorgenti di rumore broad–
band risulta essere piu` adeguata un’analisi wavelet, ma per motivi di chiarezza espositiva,
tale argomento non verra` trattato nel seguente lavoro di tesi.
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Deve essere precisato che, data la natura del problema gli effetti del rotore e
dell’interazione non sono di per se scindibili (basti pensare che senza il rotore lo









Figura 2.1: Classificazione delle sorgenti del fan-noise
Con riferimento allo di schema fig.2.2 i principali meccanismi di generazione di
rumore al fan sono i seguenti:
1. Fluttuazioni del campo di pressione aerodinamico stazionario2 dovute al rotore:
disturbo di pressione per il passaggio della pala, rilascio della scia vorticosa.
2. Impatto della scia vorticosa, ed in generale di tutte le fluttuazioni di pressione
dovute al passaggio della pala rotorica, con la pala statorica.
3. Turbolenza dello strato limite ed effetti di interazione di questa con il rotore e
lo statore.
4. Impatto delle raffiche dovute alla turbolenza atmosferica sulle pale rotoriche,
effetto di questa sulla turbolenza dello strato limite e disuniformita` del flusso.
2.1 Rumore del Solo Rotore
I meccanismi di generazione del rumore del solo rotore cambiano anche a seconda del
regime a cui opera il rotore, in particolare alcuni meccanismi legati alla comprimibi-
lita` (onde d’urto) ed a fenomeni aeroelastici delle pale, trascurabili alle basse velocita`,
diventano importanti quando l’estremita` delle pale rotoriche diventa supersonica.
2.1.1 Rumore Tonale





2Stazionario in un sistema di riferimento rotante solidale col rotore.
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Figura 2.2: Principali meccanismi di generazione del rumore al fan: 1)Scia vorticosa del
rotore, 2)Impatto della scia del rotore con le pale statoriche, 3)Interazione tra strato limite
del fan–case e l’estremita` delle pale rotoriche, 4) Effetto della turbolenza atmosferica che
le pale rotoriche.
Dove R e` il raggio del condotto.
Nel caso in cui il numero di Mach Ms sia inferiore ad 1 il flusso e` subsonico e le
principali sorgenti di rumore tonale sono:
• Distribuzione di pressione “stazionaria”3 sul disco rotante (Rotor Alone Blade
Passing).
• Disuniformita` del flusso medio che investe il rotore (Inflow Distortion Tones).
Il fan sta ruotando con velocita` angolare Ω, dunque il campo di pressione da esso
generato dovra` seguire il movimento del rotore. Il campo complessivo di pressione




P n(r)cos (nN(θ − Ωt)) (2.1)
Dove P (r) e` la funzione che descrive radialmente la distribuzione di pressione,n =
1, 2 . . .∞ e` un indice che rappresenta l’armonica del segnale, N il numero di pale
rotoriche, θ e` la coordinata azimutale e t il tempo.
Tale distribuzione di pressione rappresenta la perturbazione all’istante t alla se-
zione in corrispondenza del disco del rotore, la sua propagazione nel condotto verra`
discussa nel cap.3.
Prendendo spunto dalla teoria di Glauert per i profili (quindi nell’ipotesi di picco-
le perturbazioni) e` possibile dividere tale distribuzione in due: parte simmetrica ed
3Nel caso di un campo di pressione generato da un rotore si intende stazionario nel
sistema di riferimento solidale col rotore.
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Figura 2.3: Schema del meccanismo di generazione del rumore tonale per solo rotore.
antisimmetrica. La prima, legata allo spessore, avra` un effetto simile ad una distri-
buzione di monopoli4, la seconda invece, legata all’incidenza e alla curvatura, avra`
un effetto assimilable con una distribuzione di dipoli.
Nel caso in cui il Mach di estremita` diventi superiore all’unita` larga parte del
flusso rimane subsonico, si creano delle bolle supersoniche attorno all’estremita` delle
palette. La transizione da supersonico a subsonico avviene mediante una serie di
onde d’urto piu` o meno forti, a seconda della geometria. Al precedente meccanismo
di generazione di rumore si unisce la perturbazione generata da queste onde d’urto.
Tale fenomeno, in prima analisi, potrebbe essere assimilabile al precedente, pur-
che´ venga considerata una diversa distribuzione di pressione, tuttavia il flusso tran-
sonico che viene ad instaurarsi risulta essere fortemente instabile, tale instabilita` si
ripercuote sulla posizione delle varie onde d’urto sulle palette.
Piccole differenze geometriche o di angolo di calettamento tra pala e pale, mi-
nimi errori di centraggio fanno s`ı che la distribuzione di pressione sul disco non sia
piu` periodica ogni Blade Passage, di conseguenza si ha un aumento del periodo e
quindi una diminuzione della frequenza fondamentale. Come e` possibile osservare
in fig.2.4(a) e fig.2.4(b) lo spettro del segnale si riempie di picchi a basse frequenze,
multiple della frequenza EO = Ω Engine Order Frequency.
Il rumore che si forma mediante tale meccanismo prende nome proprio dalla forma
delle spettro tipico alle basse frequenze: a “dente di sega” (Buzz–Saw Noise).
Il Buzz–Saw Noise e` tipico della condizione di volo di Take–off, quando il motore
viene portato a potenza massima.
2.1.2 Broad–band
Il rumore broad–band viene generato da meccanismi innescati dalla turbolenza, anche
per questa tipologia di rumore, a seconda che il fan operi a regime subsonico o
supersonico, i meccanismi di generazione del rumore cambiano.
4Monopoli e dipoli sono sorgenti puntiformi di onde sferiche (vedi sez.1.5).
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Figura 2.4: Spettri tipici del rumore generato dall’inlet in due casi di volo: a)Condizione
di volo: Approach, Ms < 1, b)Condizione di volo: Take–off, Ms > 1.
Nel caso in cui il fan operi in regime subsonico le principali cause di rumore
broad–band sono:
• Raffiche dovute a turbolenza atmosferica che investono le pale rotoriche (Inflow
Distortions, turbulent gusts).
• Turbolenza dello strato limite delle pareti del condotto (Boundary Layer self–
noise).
• Effetto di interazione tra lo strato limite e l’estremita` delle palette rotoriche
(Turb. Boundary Layer Fan–Case ).
• Effetto delle raffiche atmosferiche che investono il bordo d’attacco dell’inlet sulla
transizione dello strato limite del condotto da laminare a turbolento, quindi di
conseguenza sulla sua turbolenza, i cui effetti sono citati ai punti precedenti.
La turbolenza del flusso e` senza dubbio tra le piu` classiche sorgenti di rumore ae-
roacustico, le perturbazioni di pressione che si generano sono causate dall’instabilita`
delle strutture vorticose presenti.
Tali strutture si formano a causa della tendenza a concentrarsi della vorticita`
del flusso in vortici di varia dimensione. Le caratteristiche della turbolenza sono
correlate alla dimensione ed intensita` di tali vortici.
La vorticita` di questi tende a concentrarsi nel nucleo del vortice, che nel caso di
vortice ideale e` circolare. Nei casi reali invece il nucleo del vortice non e` perfettamente
circolare e quindi le distribuzioni di velocita` e pressione non sono simmetriche rispetto
all’asse del vortice. Il nucleo del vortice ruota su se stesso a causa della propria
vorticita` e con lui le distribuzioni di velocita` e pressione. L’effetto per un osservatore
fisso, infinitamente lontano, e` che pressione e velocita` oscillino tra un massimo ed
un minimo. Il comportamento di tale tipo di sorgente e` del tutto simile ad un
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quadripolo5, per cui la pratica piu` accreditata per simulare il rumore prodotto dalla





















Figura 2.5: Schema di generazione di rumore broad–band di un vortice in un campo turbo-
lento: fig.a) Pressione acustica irradiata da un vortice, fig.b) Campo di pressione associato
ad un quadripolo.
Il meccanismo di interazione tra la turbulenza, sia quella atmosferica, sia quello
dello strato limite localizzata al fan–case e` il medesimo per cui si hanno variazione
dei carichi aerodinamici dovuti a raffiche nei velivoli.
La raffica di velocita` investe la paletta progressivamente, la variazione di velocita`








Dove v e` la raffica di velocita` e Urel e` la velocita` relativa del fluido rispetto alla
paletta.
Nel caso in cui il regime del rotore sia supersonico i carichi sulle pale rotoriche
sono molto elevati, dunque piccole variazioni di incidenza del flusso portano a forti
variazioni di carico.




Figura 2.6: Schema del meccanismo di generazione di rumore broad–band per effetto della
turbolenza.
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Gli effetti aeroelastici dei carichi dovuti a raffiche diventano non trascurabili e
la risposta vibratoria del sistema produce variazioni sulla distribuzione di pressione,
quindi genera anch’essa perturbazioni di pressione.
2.2 Rumore di interazione rotore–statore
La presenza dello statore modifica fortemente il rumore prodotto dal fan, amplifi-
cando entrambe le forme di rumore: quello broad–band, ma in particolare quello
tonale.
In un fan a regime supersonico, in cui il rumore tonale del solo rotore e` comunque
forte, tale effetto non e` molto vistoso. Viceversa in fan che operano a regime subsonico
l’effetto dello statore e` molto rilevante.
2.2.1 Rumore Tonale
Il flusso ciclico d’aria e la parte coerente delle scie vorticose staccatesi dalle pale
rotoriche che investono lo statore sono la principale causa del rumore tonale generato
dall’effetto di interazione (Rotor–Stator Interaction Tones).
(a) (b) (c)
Figura 2.7: Schema del meccanismo di generazione rumore tonale per effetto di interazione
rotore–statore.
Sia il flusso d’aria che le scie delle pale rotoriche sono legate al passaggio delle pale
rotoriche di fronte a quelle statoriche. A meno di differenze di fase a causa del tempo
necessario alla perturbazione di giungere allo statore, le fluttuazioni di pressione
generate dallo statore “seguiranno” il movimento rotorico. Il rumore generato da
questo meccanismo avra` la stessa periodicita` di quello legato al solo rotore, quindi
uno spettro con picchi alla BPF e le sue armoniche.
In fig.2.7 viene riportato uno schema geometrico del meccanismo di interazione.
In blu sono rappresentate le palette rotoriche, in rosso quelle statoriche, mentre in
viola viene evidenziata la sovrapposizione.
Si noti che la velocita` di rotazione delle perturbazioni dello statore non e` piu`
vincolate alla velocita` del fan: nel arco di tempo in cui il rotore compie un blade
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passage tutte le altre pale rotoriche si trovano a passare progressivamente di fronte
a pale statoriche, i.e. la perturbazione si e` mossa piu` rapidamente del rotore.
La perturbazione generata dal rotore, come mostrato nel paragrafo precedente,
puo` essere espressa in serie di Fourier nella forma 2.1. Il segnale pulsante generato








nN(θ − Ωt))cos(kV θ) (2.2)
Dove Pn,k(r) e` un’appropriata distribuzione radiale, V e` il numero delle palette sta-
toriche del fan, il segnale
∑
k cos(kV θ) e` fisso, solidale con lo statore, e rappresenta
ad ogni θ la distribuzione di pressione che si ha quando una perturbazione unitaria
del rotore passa per quel punto.
La relazione 2.2 puo` essere manipolata come segue:
cos
(








nN(θ − Ωt)− kV θ)






















In pratica ogni armonica del segnale del rotore genera una serie infinita di risposte
da parte dello statore che ruotano a velocita` Ωm. La rotazione puo` essere sia nel verso
del rotore, sia in quello opposto, a seconda del segno di m. Tanto piu` la somma
nN + kV diventa piccola, quanto la velocita` dell’armonica del segnale si muove
velocemente. La velocita` di rotazione della perturbazione, come sara` mostrato nel
cap.3, risulta essere un parametro molto importante riguardo la sua propagazione.
2.2.2 Rumore Broad–band
Le principali sorgenti di rumore broad–band generate dall’interazione rotore–statore
sono le seguenti:
• Interazione tra la turbolenza presente nella scia vorticosa che si stacca dal rotore
e lo statore(Rotor–Stator Interaction Noise).
• Turbolenza generata dallo statore (Stator Self Noise).
MECCANISMI GENERAZIONE RUMORE 25
La turbolenza dello strato vorticoso prodotto dal rotore, oltre che generare di per
se rumore (Self Noise), trattato nella precedente sezione, produce delle raffiche di
velocita` che modificano il campo di pressione sullo statore. Il meccanismo di questa
sorgente e` lo stesso di quello legato alle raffiche che investono il fan. La perturbazione
cos`ı generata si propaga “controcorrente” e va ad incrementare il rumore prodotto
dalle altre sorgenti broad–band.
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Capitolo 3
Propagazione del suono in condotti
Al fine di rendere piu` chiari i meccanismi di propagazione all’interno di un condotto
cilindrico verranno trattati successivamente i problemi di propagazione all’interno di
un condotto rettangolare e di un condotto anulare.
In seguito alla suddetta analisi sara` messo in evidenza come la soluzione generale
del problema sia descrivibile come sovrapposizione di una serie di ∞2 termini. Tali
termini sono detti modi. Il campo di pressione (in generale tutte le incognite del
problema acustico) puo` essere rappresentata in maniera univoca come una combina-
zione lineare di tali modi. Conoscendo da quali forme modali e` composta la sorgente
del segnale possiamo valutare il modo con cui si propaga.
3.1 Condotto rettangolare
In un condotto cilindrico a sezione rettangolare costante, in cui la direzione assiale
e` concorde con la direzione X del nostro sistema di riferimento e la sezione ha un
rapporto b/a >> 1, in cui a e b sono le dimensioni trasversali della sezione del con-
dotto (vedi fig.3.1), la perturbazione di pressione puo` essere assunta bidimensionale.
L’equazione di campo che descrive la propagazione del suono e` la seguente
Figura 3.1: Condotto rettangolare di piccola dimensione trasversale.
pxx + pyy − 1
c2
ptt = 0 (3.1)
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Facendo l’ipotesi che la soluzione dell’equazione differenziale sia nella forma seguente:
p(x, y, t) = X(x)Y (y)T (t) (3.2)
E` possibile procedere alla separazione delle variabili dell’equazione 3.1: sostituen-











L’equazione 3.3 indica che la somma di 3 termini, ognuno funzione di variabili
indipendenti tra loro, deve essere nulla. L’unica possibilita` che la somma di 3 termini
dia risultato nullo e` che questi abbiano valore costante, dunque e` possibile giungere














I valori delle costanti k, γ, ω non sono a priori noti e vanno ricercati a partire
dalle condizioni al bordo e le caratteristiche della sorgente acustica. Le generiche
soluzioni delle tre equazioni del sistema 3.4 sono le seguenti: X(x) = A1e
j·kx + A2e−j·kx
Y (y) = B1 cos (γy) +B2 sin (γy)
T (t) = C1e
j·ωt + C2e−j·ωt
(3.5)
Dove le costanti che vanno a moltiplicare esponenziali ad argomento immaginario
sono da intendersi complesse e la soluzione la parte reale di tale termine.










Dunque la generica soluzione p(x, y, t) sara` la combinazione lineare di 8 termini:
p(x, y, t) = a1cos(γy)e
j(kx+ωt) + a2cos(γy)e
j(kx−ωt) + a3cos(γy)ej(−kx+ωt) + . . .
. . .+ a4cos(γy)e
j(−kx−ωt) + a5sin(γy)ej(kx+ωt) + a6 sin (γy)ej(kx−ωt) + . . .
. . .+ a7 sin (γy)e
j(−kx+ωt) + a8 sin (γy)ej(−kx−ωt)
In cui i coefficienti a1 . . . a8 sono dati dalle relazioni:










Le condizioni al bordo sulle pareti solide del condotto ad y = 0 e y = b, nel caso





= 0 =⇒ Y ′(y = 0, y = b) = 0
La prima condizione indica che B2 del sistema 3.5 e` nullo, i.e. la soluzione generale
si semplifica molto, riducendosi alla combinazione lineare di 4 termini.
La seconda condizione invece forza la lunghezza d’onda in direzione y:




, con n = 0, 1 . . .∞
Quando n = 0 abbiamo l’onda piana, n = 1 una cosinusoide, per gli n successivi
le varie armoniche.
L’ordine n rappresenta il numero di attraversamenti dello zero della funzione.
In analogia alle strutture tali soluzioni vengono chiamate “modi” e la Y (y) sara`
rappresentata dalla loro combinazione lineare.
Ogni modo ha un proprio valore di γ, dal momento che il k (numero d’onda
assiale) dipende da γ, risulta chiaro che ogni modo si propaga in senso assiale in
maniera differente.
La soluzione e` scritta come somma di funzioni esponenziali che, mediante la for-
mula di eulero, possono essere scritte come somma di funzioni armoniche. Il valore di














Il segno di k e` legato alla direzione di propagazione dell’onda, il valore di ω invece
e` legato alla frequenza della sorgente: una sorgente che emette un segnale a frequenza
f dara` un segnale armonico di pulsazione:
ω = 2pif
A seconda della frequenza della sorgente, k sara` reale o immaginario e la soluzione
sara` armonica in x o esponenziale ad argomento negativo, quindi si annullera` dopo
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una certa distanza assiale. Se la frequenza e` sufficientemente elevata il segnale passa,




















E` possibile notare, come mostrato nei passaggi precedenti, che per ogni modo,
identificato dall’indice n, esiste una frequenza f
(n)
c detta frequenza di cut–off. Se la
sorgente emette un segnale ad una frequenza superiore alla frequenza di cut–off, tale
avanza imperturbato nel condotto, altrimenti viene smorzato.
Tanto piu` la frequenza della sorgente e` minore del cut–off, tanto piu` rapidamente
il modo verra` smorzato.
• f > f (n)c il modo n–esimo passa
I quattro termini della soluzione generale, presi a coppie: [ej(kx−ωt), e−j(kx−ωt)],
[ej(kx+ωt), e−j(kx+ωt)] rappresentano rispettivamente un onda che viaggia nella
direzione positiva dell’asse delle x ed un onda che si propaga nella direzione
opposta.
Il campo di onde che si instaura nel dominio sara` una parte progressive e una
parte standing, la parte progressiva dipende dalla sorgente, la parte che si riflette
dipende dalla condizione al bordo all’estremita` del condotto. Risulta dunque
chiaro che il problema della radiazione nel campo libero e della propagazione
nel suono in un condotto sono problemi accoppiati.
Nel caso di un campo di onde prettamente progressivo, ovvero che si propaga
solamente nella direzione “voluta” del condotto, possiamo porre zero la seconda
coppia di soluzioni.
Mediante la formula di Eulero, dal momento che la quantita` (kx− ωt) e` reale,
si puo` scrivere:
ej(kx−ωt) = cos(kx− ωt) + j · sin(kx− ωt)
e−j(kx−ωt) = cos(kx− ωt)− j · sin(kx− ωt)
La soluzione puo` essere scritta come combinazione di termini armonici anziche´





f 2 − (f (n)c )2





[Acos(kx− ωt) +B · sin(kx− ωt)]
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• f < f (n)c il modo n–esimo non passa
I quattro termini possono essere raggruppati a coppie fattorizzando e|x| e e−|x|:
e|x|[ejωt, e−jωt] e e−|x|[ejωt, e−jωt]. La prima coppia rappresenta un’onda che si
muove nel verso negativo delle x, la seconda in direzione opposta. Considerando
un campo di onde prettamente progressivo possiamo porre zero la prima coppia.
Per l’ennesimo modo valgono le seguenti relazioni:
k = 2pi
√
f 2 − (f (n)c )2





[A · cos(ωt) +B · sin(ωt)]e−kx





[In · cos(ωt+ Φn)]e−kx
Un interessante interpretazione fisica della soluzione trovata puo` essere data
scrivendo la soluzione nel seguente modo:
p(x, y, t) = A · cos(γy)cos(kx− ωt) +B · cos(γy)sin(kx− ωt)
p(x, y, t) =
A
2
cos(kx− γy − ωt) + A
2




sin(kx− γy − ωt)− B
2
sin(kx+ γy − ωt) (3.6)
I termini con fase kx + γy − ωt dell’equazione 3.6 rappresentano onde piane
che si propagano in direzione inclinata rispetto all’asse del condotto con direzione y
positiva, gli altri rappresentano onde piane con direzione y opposta.
La velocita` di propagazione puo` essere valutata differenziando la fase:
φ = kx+ γy − ωt
∂φ
∂x
























Come mostrato in figura 3.2 λ e` la lunghezza d’onda dell’onda piana che si propaga
inclinata di un angolo θ rispetto al condotto.
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Figura 3.2: Schema di propagazione delle onde acustiche in condotto rettangolare ed
interpretazione come serie di onde piane incidenti.


































In pratica si ha quindi un’onda piana che viaggia alla velocita` del suono (come ci
si poteva aspettare) in direzione inclinata rispetto all’asse del condotto, con tan(θ) =
k\γ, quando γ tende a zero θ diventa infinito, infatti l’onda piana viaggia indisturbata
nella direzione dell’asse del condotto.
3.2 Condotto anulare
Nel caso di un condotto anulare, con bassa curvatura e piccola differenza tra raggio
interno Rin ed esterno Rout e` conveniente utilizzare un sistema di riferimento cilindri-
co. Nel caso specifico poi e` possibile considerare trascurabili le derivare in direzione





























pθθ + pxx − 1
c2
ptt = 0
Rin ' Rout ' R0
Dove sono indicati Rout: raggio esterno del condotto, Rin: raggio interno e R0:
raggio medio.
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1
R20
pθθ + pxx − 1
c2
ptt = 0 (3.8)
La 3.7 e` l’equazione delle onde in coordinate cilindriche, in cui l’asse x coincide con
l’asse del condotto, considerando trascurabili le derivate rispetto ad r si arriva alla
3.8. Con metodo analogo al condotto rettangolare si procede con la separazione delle
variabili:













Eguagliando i tre termini dipendenti rispettivamente delle sole variabili r, θ e t,
si giunge ad un sistema di 3 equazioni differenziali del second’ordine ordinarie ed un
equazione scalare, come mostrato di seguito:
Θ′′ +m2Θ = 0
X ′′ + k2X = 0
T ′′ + ω2T = 0
−m2
R20




Come nel caso nel condotto rettangolare la soluzione generale sara` la combina-
zione lineare di 8 termini, frutto del prodotto tra le soluzioni generali
di Θ(θ), X(x), T (t):












Dove i termini tra parentesi graffa indicano una combinazione lineare dei due.
Il valore di ω dipende dalla sorgente acustica. Il valore di m e` fissato andando ad
imporre la condizione al bordo su θ, il segnale viene studiato tra 0 e 2pi e in questo
caso non abbiamo piu` una parete solida, ma il segnale dovra` essere periodico almeno
ogni 2pi. Infine il k viene valutato mediante la quarta del sistema 3.9.
Dunque e` possibile scrivere le seguenti relazioni:








Il parametrom rappresenta il numero di lobi che ha la distribuzione, considerando










Figura 3.3: Fronti dei 4 treni d’onde che si muovono in entrambe le direzioni sia in senso





M2s − 1 (3.11)
Dove il parametroMs indica il numero di Mach circonferenziale, ovvero il rapporto
tra la velocita` circonferenziale dell’onda e la velocita` del suono.
La relazione 3.11 indica che k ha valore reale se la velocita` circonferenziale del
modo e` superiore alla velocita` del suono, altrimenti e` immaginario.
A seconda se k e` reale o immaginario la soluzione cambia fortemente: in un caso
l’onda si trasmettera` in direzione assiale, nell’altro invece sara` smorzata e dopo una
certa lunghezza il segnale andra` a zero.
• Ms > 1, k = mR0
√
Ms − 1
Gli 8 termini della soluzione generale possono essere raggruppati a coppie, ognu-
na delle quali rappresenta un onda che viaggia in direzione inclinata rispetto
all’asse del condotto in direzioni di θ positivi e negativi e di x positivi e negativi,
come mostrato in fig. 3.2 :
ejφ1 e−jφ1 φ1 = mθ + kx+ ωt
ejφ2 e−jφ2 φ2 = mθ + kx− ωt
ejφ3 e−jφ3 φ3 = mθ − kx+ ωt
ejφ4 e−jφ4 φ4 = mθ − kx− ωt
Nel caso in cui si stia studiando il campo progressivo di onde le soluzioni con
fase φ1 e φ4. Anche in questo caso, come per il condotto rettangolare si tratta
di treni di onde piane, che viaggiano inclinate rispetto all’asse del condotto.
• Ms < 1, k = mR0
√
1−Ms
Gli 8 termini della soluzione generale possono essere raggruppati a coppie, ognu-
na delle quali rappresenta un onda che viaggia in direzione inclinata rispetta
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all’asse del condotto in direzioni di θ positivi e negativi e di x positivi e negativi,
ma procedendo in direzione assiale in questo caso viene smorzata. Raggrup-
pando i termini nel seguente modo e` possibile isolare il termine di smorzamento
dai termini armonici:
(mθ + ωt) + kx −(mθ + ωt) + kx φ1 = mθ + ωt
(mθ + ωt)− kx −(mθ + ωt)− kx
(mθ − ωt) + kx −(mθ − ωt) + kx φ2 = mθ − ωt
(mθ − ωt)− kx −(mθ − ωt)− kx
Fattorizzando cos`ı il termine di smorzamento kx e` possibile scrivere la soluzione











I termini che contengono ekx rappresentano onde retrograde (che si muovono nel
verso negativo si x) in quanto non sarebbe fisicamente possibile che avanzando
un onda si amplifichi. I termini che contengono e−kx procedono nel verso
positivo dell’asse x. Le fasi φ1 e φ2 indicano invece il senso di rotazione del
modo.
3.3 Condotto Cilindrico tridimensionale
Come per il problema precedente si utilizza un sistema di riferimento cilindrico,








pθθ + pxx − 1
c2
ptt = 0





















X ′′ + k2X = 0
Θ′′ +m2Θ = 0
T ′′ + ω2T = 0










Le prime tre del sistema 3.12 sono uguali a quelle del problema del condotto
anulare, la quarta e` un equazione differenziale del second’ordine a coefficienti costanti
nella variabile r.
Mediante le seguenti trasformazioni possibile portare la quarta del sistema 3.12























r2R′′ + rR′ + (r2 −m2)R = 0 (3.14)
La 3.14 l’equazione differenziale di Bessel di ordine m, la soluzione generica la
combinazione lineare di due funzioni, dette funzioni di Bessel di ordine m Jm e Ym:













con J−m(r) = (−1)mJm(r)
Si osservi che per r = 0 le funzioni Jm vanno a zero, mentre le Ym vanno a infinito.
A questo punto e` necessario imporre le condizioni al bordo.
Queste in particolare saranno differenti nel caso in cui il condotto sia anulare (con
dimensione radiale non trascurabile in questo caso) o cilindrico. Nel caso di condot-
to anulare avremo 2 condizioni sulle due pareti del condotto, nel caso di condotto
cilindrico invece avremo una parete solida e una condizione per r che tende a zero.






La condizione invece in prossimita` dell’asse del condotto sara`:
p(r = 0) = 0
La spiegazione di questa condizione al bordo risiede nel fatto che avere m 6= 0
significa che ruotando azimutalmente nel condotto si ha una variazione armonica
dell’incognita p, in r −→ 0 si avrebbe che in un solito punto del campo, variando
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Figura 3.4: a) Funzioni di Bessel Jm di vari ordini, b) Funzioni di Bessel Ym di vari ordini.
l’orientamento del sistema di riferimento, varia il valore di p. Ovviamente questo e`
impossibile, dunque si deve imporre che p sia zero.
Analizzando un condotto cilindrico, da questa seconda c.b otteniamo che il coef-
ficiente a2 della 3.15 e` zero.
Applicando la prima c.b. si ha:
J ′m(r) = 0
Applicando nuovamente il cambio di coordinate fatto precedentemente otteniamo
la soluzione in r:
J ′m(km ·Rout) = 0
Esistono infiniti valori di km tali da far annullare la J
′
m, per cui si definisce un
indice µ che va da uno a infinito. Tale parametro detto ordine radiale del modo e
indica il numero di volte che la distribuzione radiale di pressione passa per zero.
kmµ = km0, km1, km2 . . . km∞
Fissato l’ordine azimutale m la distribuzione di pressione radiale di pressione sara`





I coefficienti kmµ dipendono quindi dall’ordine del modo (azimutale e radiale)
e dal raggio del condotto, e` possibile adimensionalizzare il problema mediante un
cambio di coordinate (come visto precedentemente una dilatazione omotetica della
coordinata radiale non modifica la struttura dell’equazione, ma dilata semplicemente
l’argomento della soluzione).
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m µ = 1 µ = 2 µ = 3 µ = 4 · · ·
1 1.841 5.331 8.526 11.706 · · ·
2 3.054 6.706 9.970 13.170 · · ·
4 5.318 9.282 12.682 15.964 · · ·
8 9.649 14.116 17.774 21.229 · · ·







Tabella 3.1: Valori di k′mµ al crescere dell’ordine azimutale m e radiale µ.










azimutale 4, radiale 0
azimutale 4, radiale 1
azimutale 4, radiale 2
Figura 3.5: Funzioni di Bessel di ordine azimutale m = 4 e vario ordine radiale, per il
problema di raggio adimensionalizzato.




= k′mµ · η
Dove η rappresenta il raggio adimensionalizzato e k′mµ rappresenta la serie di




La serie di valori k′mµ per ogni ordine azimutale e radiale sono valutati per il
problema adimensionalizzato di condotto di raggio unitario e sono riportati in tab.2,
a partire da quelli possibile trovare i kmµ.
Si osservi che i kmµ aumentano al crescere di m e µ e diminuiscono linearmente
con il raggio esterno del condotto Rout.
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Una volta trovati i valori kmµ possibile valutare il k (relativo ad ogni modo) dalla



















Chiamando Ωmµ la velocita` angolare del modo ad ordine azimutale m e radiale






















E` possibile notare che se la velocita` del modo in un determinato punto di raggio
Rmµ, caratteristico del modo stesso, e` supersonica, il modo passa, altrimenti viene
smorzato. Tale punto, in analogia col centro di pressione per l’areonautica, e` detto
centro di propagazione.
Con riferimento al condotto rettangolare ed anulare ci si aspetta la soluzione
trovata sia equivalente alla sovrapposizione di pattern di onde piane che viaggiano
con direzione sia radiale, sia circonferenziale, sia assiale.
3.3.1 Descrizione modale
La scrittura della perturbazione acustica come sovrapposizione di un numero teori-
camente infinito (ma in realta` finitito e legato all’accuratezza della descrizione) di
“modi acustici” e` una procedura estremamente utile che si basa su alcune proprieta`
di queste funzioni, che d’ora in avanti verranno chiamate semplicemente“modi”.
Dall’equazione delle onde scritta in un sistema di coordinate cartesiane osserviamo
che, data la linearita` del operatore Laplaciano e` possibile scrivere:
∇2Φ + kΦ = 0⇒ AΦ + kΦ = 0
(A+ k)Φ = 0 (3.16)
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Il termine A nella 3.16 e` l’operatore Laplaciano, tale equazione ha come soluzione
banale Φ(x, y, z) = 0 che rappresenta il campo imperturbato, le soluzioni non banali
si ottengono quando (A + k) = 0. I valori di k per cui si annulla tale quantita`
sono gli autovalori, ad ogni autovalore e` associato un autovettore (nel nostro caso un
autofunzione). Tutte le autofunzioni hanno la proprieta` di essere ortogonali tra di
loro e di rappresentare una base di funzioni nel proprio dominio.
La risoluzione dell’equazione differenziale effettuata nel paragrafo precedente di
fatto e` equivalente a ricercare le autofunzioni che sono soluzione dell’equazione dif-
ferenziale e quindi tali soluzioni rappresentano una base nel loro dominio.
La soluzione modale sara` data quindi:












Con m = 0, . . . ,∞; n = 1, . . . ,∞ e ω qualsiasi.
L’ordine modale a cui fermarsi nella serie dipende dall’accuratezza della soluzione
che si ricerca, se ad esempio siamo interessati all’intensita` acustica sceglieremo i modi
che hanno intensita` superiore ad ²¿ 1. . .
Raggruppando a coppie le soluzioni complesse coniugate possiamo scrivere che la
soluzione e` rappresentata dalla combinazione lineare delle seguenti funzioni:



















Dove, coerentemente con la precedente notazione, la parentesi esterna indica che
la soluzione e` la combinazione lineare di 4 termini, ognuno dei quali e` visto come
combinazione lineare di altri due. La combinazione di un esponenziale ad argomento
immaginario e del suo complesso coniugato e` equivalente alla combinazione lineare
di sin e cos dello stesso argomento.
E` possibile notare come le soluzioni aventi kxx e ωt concordi rappresentino onde
che viaggiano in verso negativo dell’asse del condotto e quindi si possano trascurare
per un campo progressivo di onde.
Definendo infine le seguenti quantita`:
k = ω
c
Numero d’onda della sorgente
c Velocita` del suono in condizioni isoentropiche
m Ordine azimutale
µ Ordine radilale
krmµ Numero d’onda radiale
kxmµ Numero d’onda assiale
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Per un campo d’onde progressivo e` possibile scrivere la soluzione come:








pmµ(r, θ) = NmµJ|m|(krmµr)ej(mθ) (3.18)






















per krmµ 6= 0
Ogni modo pmn e` caratterizzato da un opportuna forma radiale (rappresentata
dalla funzione di Bessel) e da una forma azimutale ad m lobi.
I coefficienti Apmµ rappresentano l’ampiezza del modo e possono essere in linea del
tutto generale complessi. Se il valore e` reale il modo oscilla come un coseno (segnale in
fase), se e` immaginario come un seno (segnale in quadratura di fase), se complesso il
segnale e` armonico e ha una certa differenza di fase rispetto a φ = mθ+kxmµx−kc·t).
A questo punto e` utile osservare che per ogni modo, una variazione di posizione
assiale o temporale e` associata ad una variazione di fase del modo. Inoltre tutti i
modi di stesso ordine radiale e di ordine azimutale di uguale modulo, ma di segno
opposto, in una fissata sezione ad un fissato istante, non possono essere distinti in
base alla sola distribuzione istantanea di pressione sulla sezione, infatti e` possibile
scrivere:





Questo significa che l’insieme dei modi acustici presi in una data sezione e in
un dato istante, non rappresentano una base per una funzione p(r, θ), poiche´ tali
modi non sono linearmente indipendenti. Affinche´ l’insieme di funzioni abbia la
proprieta` di base per una semplice funzione dobbiamo eliminare i modi ad ordine
azimutale negativo. Tale considerazione non e` in contrapposizione con quanto detto
prima: riducendo il numero di dimensioni del dominio delle funzioni base e` necessario
anche apportare semplificazioni poiche´ due funzioni che prima erano ortogonali in
un dominio piu` esteso (e.g. ej(mθ+kxmµx) e ej(−mθ+kxmµx)), non lo sono piu`.
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Premettendo che modi di stesso ordine in modulo, ma di segno opposto, evolvono
nel condotto in modo del tutto analogo, se ad esempio non siamo interessati alla
storia temporale del segnale, ma semplicemente all’intensita` di segnale che “passa”
nel condotto e si irradia nel campo, possiamo considerare l’intensita` dei modi rotanti
e controrotanti concentrata nei soli modi di ordine radiale positivo .
3.4 Intensita` del modo acustico
Utilizzando la definizione di intensita` 1.28 di cap.1 e` possibile valutare l’intensita` del
modo come segue:





(p−→v ) · −→n dsdt (3.19)
Il campo della velocita` acustica e` irrotazionale per cui ammette un potenziale φ
tale per cui:
v = grad(φ)











Scrivendo la p e la φ come una sommatoria di ∞2 modi:









































mn = −Apmn (3.22)
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Dal momento che siamo interessati all’intensita` del modo che passa nel condotto







p(x0, r, θ, t)




= . . .











} · . . .
. . . · (jkxm′n′ · AΦm′n′) Jm′(krm′n′r)Nm′n′<{ej(m′θ)} dS) ej(kxmn−kc·t)ej(kxm′n′−kc·t)
Sfruttando l’ortogonalita` dei modi, il fattore di normalizzazione e la proprieta`


































Sostituendo a AΦm′n′ il valore ricavato dall’equazione della conservazione della
quantita` di moto e mediando nel tempo si ottiene:
Imn = 〈Imn(t)〉 = A2mn
<(kxmn)
ρ0c0
Si osservi che nel caso di condotto con hard–wall l’intensita` dei modi cut–off e`
zero.
3.5 Correlazione tra Modi Acustici e Frequenza in Sorgenti
Tonali.
Le sorgenti di rumore viste nel cap.2 daranno origine ad una serie di perturbazioni
di pressione che sono rappresentate da una serie di modi acustici.
Il rumore generato dal fan, oltre che avere una certa forma, descritta dal contenuto
modale, sara` una complessa sovrapposizione di differenti frequenze.
Le sorgenti di rumore tonale si distinguono da quelle broad–band dall’avere una
precisa correlazione tra frequenza e modi acustici.
Tale correlazione e` limitata all’ordine azimutale del modo e deriva direttamente
dal meccanismo di generazione del rumore.
Il rumore tonale del solo rotore, come visto nel cap.2, ha la seguente forma:


















Figura 3.6: Forma azimutale dei modi generati dal solo rotore.
Si noti come il segnale associato ad ogni armonica abbia s`ı un particolare contenuto
in frequenza, multiplo della BPF , ma anche una particolare forma azimutale ad nN
lobi.
Le varie armoniche del segnale vanno a definire la distribuzione di pressione ae-
rodinamica associata al solo rotore, ogni modo ruota alla velocita` del fan, per cui la
frequenza del modo e` espresso falla relazione:
f = 2pinNΩ (3.23)
Il rumore tonale associato all’interazione rotore–statore invece e` un segnale molto
















Dove m e` l’ordine azimutale.
Il segnale del rotore guida la frequenza ed e` legato al parametro n. L’effet-
to dello statore invece e` quello creare una perturbazione al momento in cui si ha
sovrapposizioine di una coppia di pale rotoriche e statoriche.
Questo meccanismo fa s`ı che si abbia ad ogni frequenza tonale una serie infinita
di possibili ordini azimutali.
Lo schema di fig.3.7 illustra il meccanismo con cui si generano i modi di intera-
zione, con particolare riferimento al piu` basso ordine azimutale: la pala rotorica che
all’istante iniziale (fig.3.7(a)) si trova in sovrapposizione della pala statorica a 90circ
viene segata con un trattino nero per seguirne l’evoluzione. Gli istanti successivi
coprono i 4/5 del tratto che la pala segnata compie per andare a sovrapporsi alla
successiva paletta dello statore. Nell’arco di tempo in cui la pala rotorica segnata si
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(a) (b) (c) (d)
Figura 3.7: Meccanismo di interazione di formazione dei modi a basso ordine azimutale.
sposta dalla posizione di sovrapposizione di una pala statorica alla successiva, tutte
le altre pale rotoriche hanno incontrato un’atra pala dello statore. Si noti che il
piu` basso ordine azimutale che puo` essere generato corrisponde al minimo comune
multiplo tra il numero di pale del rotore N e di quelle dello statore V .
Tale parametro rappresenta il numero di pale che si sovrappongono in uno stesso
istante ed indica inoltre l’ordine azimutale a cui e` associata la massima velocita` di
rotazione del modo Ωm.
Differentemente dal tonale, il rumore broad–band non e` caratterizzato ne` dalla
presenza di particolari frequenze, ne` particolari modi.
3.6 Effetto dei Liners Acustici
Come accennato nell’introduzione un metodo molto utilizzato o per l’attenuazione
del rumore irradiato dall’inlet e` quello di utilizzare particolari pannelli acustici.
Il design di tali pannelli viene fatto per garantire certe caratteristiche di impe-
denza.
L’impedenza alla parete del condotto, come si e` visto nel par.3.3, e` un parame-
tro che entra direttamente nel sistema di equazioni differenziali che descrivono la
dinamica del suono nel condotto ed in particolare il valore degli autovalori dei vari
modi.































Gli ∞2 valori di krmµ (uno per ogni coppia m, µ) sono gli autovalori del sistema e
ad ognuno di essi e` associata un autofunizone.
Tali autofunzioni hanno una forma azimutale con un numero di lobim, una distri-
buzione radiale con un numero µ di attraversamenti dello zero, ma non corrispondono
ai modi acustici valutati del par.3.3.1.
Il numero d’onda radiale, dal momento che l’impedenza e` complessa, sara` anch’es-
sa complessa. Tale parametro, assieme all’ordine azimutale, permette di valutare il






Le autofunzioni correlate ad ogni autovalore hanno tutte le caratteristiche dei
modi acustici visti per il caso dell’hard–wall, per cui per semplicita`, d’ora in poi
verranno chiamati impropriamente modi del liners.
I modi del liners possono essere scritti nella forma:


















mµ e` il fattore di normalizzazione.
La parte reale del numero d’onda, dato dalla 3.26, indica l’angolo di elica con cui
il modo si avvolge nel condotto, mentre la parte immaginaria indica la velocita` con
cui questo modo si “spegne” procedendo lungo l’asse x.
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Dove L e` la lunghezza del condotto.
L’effetto del liner e` dunque quello di introdurre un attenuazione acustica. Il livello
di tale attenuazione sara` differente modo per modo per cui la “forma” complessiva
del rumore si modifichera` man mano che questo procede lungo l’asse.
3.7 Effetto del Flusso sulla Propagazione
Un flusso d’aria all’interno del condotto cambia le caratteristiche del suono, in
particolare modifica la velocita` effettiva con cui questo si trasmette in due modi:
• L’effetto convettivo del flusso medio sposta letteralmente il mezzo attraverso
cui il suono si trasmette.
• Le variazioni di temperatura statica dovute alle variazioni di velocita` modificano












1 + 0.5(γ − 1)M2 (3.32)
La disuniformita` del flusso all’interno del condotto quindi modifica la velocita` di
propagazione punto per punto e complica notevolmente la difficolta` di analisi per la
predizione del suono.
Nel caso semplificato in cui si abbia un flusso uniforme nel condotto di velocita`
assiale U0, mediante il seguente cambio di variabili:

x′ = x+ U0t
y′ = y
z′ = z
Ricordando che le derivate rispetto al tempo, in particolare della pressione, nel
nuovo sistema di riferimento assumono la seguente forma:
∂p(x, y, z, t)
∂t
=
∂p(x′, y, z, t)
∂t
+





∂p(x′, y, z, t)
∂t
+ U0
∂p(x′, y, z, t)
∂x′
∂2p(x, y, z, t)
∂t2
=
∂2p(x′, y, z, t)
∂t2
+ 2Uo
∂2p(x′, y, z, t)
∂t∂x′
+ U20




Figura 3.8: Condotto cilindrico circolare con flusso assiale uniforme.
Sostituendo l’espressione della derivata seconda rispetto al tempo, l’equazioni





























Dove ∇0 e` l’operatore Laplaciano sulla sezione, in coordinate cilindriche e c e` la
velocita` del suono alla temperatura statica del flusso, uniforme nel campo.
Dalla forma della 3.34 si nota che i termini nelle derivate di direzione appartenenti
alle sezioni ortogonali all’asse sono le stesse del problema senza flusso. I numeri
d’onda azimutali e radiali rimarranno invariati.
Supponendo che la soluzione abbia la seguente forma:
p(r, θ, x, t) = Amµpmµe
j(kxmµx+mθ−ωt) (3.35)
Sostituendo la 3.35 nella 3.34 otteniamo l’equazione caratteristica da cui e` possibile
ricavare l’espressione del numero d’onda assiale dei vari modi:






















La frequenza e` l’invariante del problema, il flusso medio all’interno del condotto





A seconda del valore dei parametri krmµ/k ed M0, la soluzione assume forme
differenti, si identificano 3 casi:
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La parte sotto radice e` negativa, i kxmµ sono complessi, il modo acustico si
propaga secondo la seguente legge:














Come nel caso in assenza di flusso il modo si smorzera` procedendo lungo l’asse
del condotto e l’intensita` del modo sara` nulla.







I k±xmµ sono reali e negativi, il modo acustico si trasmette solo nella direzione







Si hanno due k±xmµ reali, uno positivo che rappresenta il modo incidente, l’altro
negativo per il modo riflesso.
I modi acustici che si attenuano con la distanza e che non trasmettono energia
sono detti modi cut–off. Il cut–off ratio e` il rapporto tra il numero d’onda della







Quando il cut–off ratio e` superiore all’unita` il modi e` cut–on, quando e` inferiore




La tecnologia che si sta rapidamente affermando come la piu` utilizzata per la ridu-
zione del fan–noise dei motori turbofan e` quella che prevede l’utilizzo di pannelli
acustici (liners) basati sul principio fisico delle cavita` risonanti di Helmholtz.
Figura 4.1: Sezione schematica di una tipica gondola motore.
I lines acustici sono dei pannelli sandwich costituiti da un core in honeycomb e
due skin (in metallo o composito), vedi schema in fig.4.2. Lo skin a contatto col
flusso d’aria: il facing-sheet, e` acusticamente permeabile (perforato semplice o, a
seconda dei casi, con incollato sopra un tessuto metallico poroso wire mesh). Lo
skin interno, non direttamente a contatto con il flusso, e` detto backing–skin e puo`
considerarsi acusticamente impermeabile (hard–wall).
A seconda del grado di complessita` del pannello il core del pannello puo` essere
costituito da due o piu` stati di honeycomb di differenti altezze, separati dal un septum
acusticamente permeabile (solitamente una wire mesh metallica). Tali pannelli sono
detti a piu` gradi di liberta` (2DOF, 3DOF. . . ), tanti quanti il numero di strati che li
compongono.
I pannelli acustici si classificano in base alle seguenti proprieta`.
• Il numero di grado di liberta`.















Figura 4.3: Classificazione pannelli acustici a seconda della prestazioni e la tecnologia
utilizzata.
• Caratteristiche delle celle dell’honeycomb
Il grado di liberta` del pannello e` indice della complessita` del pannello e, all’aumen-
tare di queste, migliorano le prestazioni del pannello in termini di attenuazione alle
varie frequenze. Come sara` mostrato di seguito, le proprieta` del pannello in termini
di impedenza variano notevolmente in funzione della frequenza dell’onda incidente.
Il pannello a singolo grado ha un massimo delle prestazioni ad una singola frequenza
(difatti nel progetto del pannello si effettua il tuning di questo alla frequenza mag-
giormente eccitata: la BPF ), i pannelli a piu` gradi di liberta` danno attenuazione su
una gamma piu` ampia di frequenze.
Le proprieta` di pearmibilita` acustica del facing–sheet vengono realizzate perfo-
rando lo skin, in modo tale che si instauri un piccolo flusso periodico che lo attraversi.
Le perdite di carico dovute alle forze viscose e al distacco di vortici dai bordi dei fori
sono la causa fisica dell’attenuazione acustica.
All’aumentare dell’entita` della perturbazione la velocita` del flusso attraverso al
pannello aumenta ed i vortici che si staccano dai bordi dei fori hanno un effetto non
lineare. La dimensione dei vortici e le caratteristiche del flusso in genere dipendono
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Figura 4.4: Pannello perforato, a singolo grado di liberta` non localmente reattivo (slotted).




Dove U e` l’ampiezza della velocita` acustica, ν la viscosita` cinematica del fluido e
D il diametro del foro. Per evitare che il pannello abbia un comportamento non
lineare la tendenza e` di diminuire il diametro dei fori. A patto che la qualita` dei fori
con la diminuzione del diametro, tale procedura ritarda o semplicemente riduce il
fenomeno del jetting. Per ridurre ulteriormente il problema del distacco dei vortici,
dal momento che la dimensione dei fori non puo` essere piu` di tanto ridotta per
difficolta` tecnologiche, la pratica comune e` di applicare sopra il facing–sheet una wire
mesh: un tessuto metallico composto da fili orditi con vari tipi di intreccio. Il tipo
di intreccio, la dimensione dei fili ed il processo costruttivo influenzano le proprieta`
di porosita` della mesh e quindi di conseguenza l’impedenza stessa del pannello.
Dal momento che l’applicazione di tale mesh comporta l’aumento di peso e di
costo non in tutti i pannelli acustici viene utilizzata. Ecco che nascono quindi due
categorie di pannelli acustici:
1. Pannelli con wire mesh con comportamento lineare (all’aumentare della velo-
cita` acustica sulla superficie del pannello) e per questa caratteristica chiamati
pannelli lineari.
2. Pannelli perforati, privi di mesh, con comportamento non lineare e chiamati
semplicemente pannelli perforati
L’ultima caratteristica che classifica il pannello e` la proprieta` del core. Questo e`
costituito, come precedentemente accennato, da un honeycomb in metallo o compo-
sito (tipicamente epossidico in fibra di vetro o Nomex). Per provvedere al drenaggio
dell’acqua, che potrebbe infiltrarsi all’interno del pannello dai fori del facing–sheet,
e che con la diminuzione di temperatura potrebbe cambiare di stato e danneggiare
il pannello stesso, si praticano delle fessura che collegano le varie celle del nido e sul
fondo dell’inlet si installa un canale di drenaggio.
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Tali fessure, in campo aeronautico chiamate slot, hanno come effetto collatera-
le che la perturbazione acustica in una certa cella del nido si propaghi nelle celle
circostanti. A seconda delle presenza o meno degli slot il pannello puo` essere:
1. Localmente reattivo (locally reacting): non sono presenti fessure di collegamento
tra le varie celle, tipico della parte superiore della nacelle (pannello upper,
not–slotted).
2. Non–localmente reattivo (non–locally reacting): fessure di collegamento tra
le celle fanno si che la perturbazione acustica di una cella possa propagarsi
in quelle adiacenti, usato nella parte inferiore della nacelle (pannello lower,
slotted).
Le caratteristiche di attenuazione di un pannello acustico sono determinate dalla
sua impedenza acustica:
Z = R + jχ
La parte reale dell’impedenza e` detta resistenza (R), mentre la parte immaginaria
reattanza (χ).
Il principio fisico su cui si basa questo tipo di pannello acustico e`, come sopra
accennato, quello delle cavita` risonanti di Helmholtz.
Un tipico risonatore di Helmholtz e` costituito da una cavita` chiusa da pareti
solide con degli orifizi sulla parete a contatto col condotto nel quale si propaga l’onda
sonora.
Nel nostro caso la cavita` e` rappresentata dal volume di ciascuna cella del nido
d’ape, mentre gli orifizi dai fori del facing–sheet.
Lo scopo del pannello acustico e` quello di ridurre il livello di pressione sonora
mediante seguenti meccanismi:
Meccanismi Resistivi • Trasformazione dell’energia acustica in calore causa-
ta dall’effetto delle forze viscose generate dal passaggio del flusso d’aria
attraverso i fori del facing–sheet(meccanismo lineare).
• Variazione della quantita` di moto presente al passaggio dell’onda di pres-
sione attraverso questi fori (jetting), associata alla perdita di carico cau-
sata dalla separazione della vena fluida con conseguente generazione di
vortici(meccanismo non–lineare).
Meccanismi Reattivi • Effetto di interazione tra onda incidente ed onda riflessa
dovuta alla presenza del backing–skin acusticamente riflettente
La cavita` sottostante il facing–sheet fornisce, assieme al facing–sheet stesso, il
contributo al termine di reattanza (χ) e la sua profondita` potra` essere scelta (tuned)
in modo tale da centrare lo spettro di frequenza attenuate intorno alla frequenza
desiderata.
Questi concetti verranno ripresi in modo piu` dettagliato nella sez.4.2.
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Figura 4.5: Vortici generati dal distacco dello strato limite dal bordo dei fori: fenomeno
detto jetting, causa del comportamento non lineare del pannello acustico.
4.1 Principio del risonatore di Helmholtz
Un risonatore di Helmholtz e` costituito semplicemente da una cavita`, assimilabile ad
un condotto nel quale possa instaurarsi una trasmissione acustica monodimensionale,
cha abbia alle due terminazioni rispettivamente una parete rigida (hard–wall) e l’atra
libera (pressure release).
Figura 4.6: Schema di un risonatore di Helmholtz.
La pressione acustica che si instaura all’interno della cavita` deve soddisfare l’e-





e` il numero d’onda), che ammette la seguente soluzione:
P = Ae−j(kx) +Bej(kx)
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Figura 4.7: a)Impedenza in funzione della coordinata x per terminazione hard–wall,
b)Impedenza in funzione della coordinata x per terminazione pressure release.
La velocita` acustica e` data invece dalla seguente espressione:
U = Ae−j
(kx) −Bej(kx)
Le costanti A e B devono essere determinate mediante le condizioni al bordo.
• Terminazione con parete rigida:
Posizionando lo zero del sistema di riferimento in corrispondenza della parete
rigida, la condizione da imporre e` la seguente:
U(x = 0) = 0









L’espressione dell’impedenza all’interno del condotto sara` il rapporto tra pres-








−2jsin(kx) = −jZ0cot(kx) (4.1)
• Terminazione libera (pressure release):
Posizionando lo zero del sistema di riferimento in corrispondenza della parete
libera, la condizione da imporre e` la seguente:
P (x = 0) = 0
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L’espressione dell’impedenza all’interno del condotto sara` il rapporto tra pres-








2j · cos(kx) = j · Z0tan(kx) (4.2)
4.1.1 Schema ad elementi concentrati
Quando il condotto di lunghezza l e` corto abbastanza da considerareKl ¿ 1, il fluido
al suo interno puo` essere trattato con uno schema ad elementi concentrati piuttosto
che un sistema distribuito. A causa dell’analogia di comportamento di tali elementi
con i circuiti elettrici.
• Inertanza di Massa
Consideriamo le forze di massa Mu˙, utilizzando la definizione di impedenza









= j · ωMcav
La quantita` Mcav = M/S
2 e` detta inertanza acustica. Tale quantita` ha un
comportamento assimilabile all’induttanza L nei circuiti elettrici.
• Cavita` terminazione chiusa
Consideriamo una cavita` chiusa, l’impedenza “vista” da una sorgente posta a




Se kl¿ 1 e` possibile sviluppare in serie di Taylor il termine tan(kl) come segue:




L’impedenza acustica della cavita` sara`:
Zin =
ρ0c0













j · ωlS = −j
γp0
V
Dove γ = Cp/Cv e` il rapporto tra calori specifici del fluido e V e` il volume della
cavita`.
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• Cavita` terminazione aperta
Consideriamo una cavita` aperta con delle flange laterali, l’impedenza “vista”
da una sorgente posta a distanza l dal fondo della cavita`, in accordo con la 4.2,
sara` la seguente:
Zin = j · Z0tan(kl′)
Dove l′ = l +∆l, con ∆l = 0.85a ed a e` il diametro del condotto.
Se kl′ ¿ 1, sviluppando in serie di Taylor tan(kl′) si ottiene rispettivamente
l’espressione dell’impedenza acustica e meccanica della cavita`:




= j · ωM ′cavS
Zcav = j · ωM ′cavS2
Dove M ′cav = ρ0Sl
′ e` la massa di fluido coinvolto nella dinamica delle perturba-
zioni della cavita` e M ′cav/S
2 e` l’inertanza di massa della cavita`. La quantita` l′
sta ad indicare che parte del fluido circostante (esterno quindi dalla cavita`) e`
coinvolto del moto oscillatorio della velovita` e pressione acustica della cavita`.
Dal momento che il suono puo` propagarsi nel fluido circostante e` necessario ag-
giungere all’impedenza un termine resistivo legato alla radiazione. L’impedenza
meccanica della cavita` risulta la seguente:
Zcav = j · ρ0ωl′ + ρ0c0k
2S
2pi
4.1.2 Schema del risonatore di Helmholtz
Dal momento che il risonatore di Helmholtz e` composto dalla serie di una cavita`
chiusa ed una aperta, l’impedenza complessiva al facing–sheet (rappresentata nello
schema di fig.4.8) sara` la somma delle due impedenze.









Nel caso specifico la terminazione “aperta” della cavita` e` costituita da una parete
porosa, per cui e` necessario aggiungere un ulteriore termine resistivo: Rf À Ropen.





j · ωl + j · ρ0ωl
′ +Rf (4.3)
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Figura 4.8: Schema a parametri concentrati del risonatore di Helmholtz.
4.2 Modello d’impedenza
L’impedenza acustica nel campo, a causa della presenza di elementi di disturbo
come le superfici solide del condotto o le discontinuita` dei fori, si discosta anche
notevolmente dall’impedenza del mezzo stesso. Il valore puntuale dell’impedenza puo`
essere valutato solo dopo aver risolto le equazioni del moto e determinate pressione
e velocita` acustica.
In via del tutto qualitativa l’andamento dell’impedenza avra` le seguenti caratte-
ristiche:
• Tende ad infinito in prossimita` delle pareti solide;
• Spostandoci verso il campo imperturbato tende ad uniformarsi al valore del-
l’impedenza del mezzo ρ0c0;
• Ha valori inferiori a ρ0c0 in zone di strizione, dove il flusso accelera.
Per impedenza acustica del pannello si intende l’impedenza acustica di superficie,
definita come il rapporto tra pressione acustica e la componente di velocita` normale
alla superficie del pannello, valuto alla parete1.
Z(x, y) =
p(x, y)
−→v (x, y) · −→n (4.4)
Tali grandezze non sono costanti sulla superficie, a causa delle discontinuita` dei
fori (la velocita` avra` il valore massimo in corrispondenza del foro ed andra` a zero
sulle parti non perforate).
1Le perturbazioni acustiche che si propagano all’interno dei fori del pannello influenzano
anche un sottile strato di fluido (chiamato appunto strato limite acustico). Per questa
ragione la pressione e velocita` acustiche alla parete sono da considerarsi valutate al bordo
di tale strato limite.
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(a) (b)
Figura 4.9: Effetto delle discontinuta` del facing–sheet sull’andamento dell’impedenza
acustica, a) Parte reale dell’impedenza, b) Parte immaginaria.
Dal momento che la dimensione dei fori e` molto piccola (anche per pannelli per-
forati), l’impedenza di un pannello acustico puo` essere considerata costante sulla







Tale grandezza, cos`ı definita ha dimensione [ML−2T−1] (M:massa, L:lunghezza,





L’impedenza del pannello acustico dipende sia dall’impedenza della cavita` (vista
















Figura 4.10: Schema fattori che influenzano l’impedenza del pannello acustico
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L’impedenza della cavita` ha valore totalmente immaginario e dipende fortemente
dalla frequenza secondo la seguente relazione:
Zc = −j · cot(KL)
L’impedenza di un pannello perforato ha una componente di resistenza, dovuta all’ef-
fetto delle forze viscose ed alle perdite di carico legate al jetting, ed una componente
immaginaria, dovuta all’inerzia della massa d’aria che oscilla nei fori. L’impedenza
del facing–sheet e` data dalla seguente relazione:
Zf = Rf + j(mfk) (4.7)
Dove Rf e` la resistenza del facing–sheet, k il numero d’onda dell’onda incidente
ed mf la massa d’aria coinvolta nel moto oscillatoria del flusso attraverso i fori. A
causa della dipendenza dell’inerzia del fluido, la parte immaginaria dell’impedenza del
facing–sheet e` detta reattanza di massa. Il valore mf della massa d’aria coinvolta
dipende dal tipo di flusso che si instaura attraverso i fori del pannello e, allo stato
dell’arte, viene valutata prettamente per via sperimentale.
Il valore mf viene ricavato misurando l’impedenza acustica del pannello ed in





E` stato sperimentalmente osservato (a seguito di studi condotti dall’AIAA [6])
che la reattanza di massa diminuisce all’aumentare del livello di pressione acustica
incidente ed aumenta all’aumentare della resistenza del liner. Il fattore mf e` prati-
camente costante al variare della frequenza e delle condizioni di flusso (Urms). Nella
pratica dunque la tendenza e` di considerare tale valore costante.
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Capitolo 5
Radiazione del suono nel far–field
Consideriamo un condotto a sezione circolare cilindrico di lunghezza L.
Se poniamo ad un’estremita` del condotto una sorgente acustica, e lasciamo l’altra
estremita` libera, il rumore emesso dalla sorgente si propaghera` nel condotto (con le






Figura 5.1: Condotto cilindrico circolare che irradia nel far–field
In questo capitolo verra` trattato il fenomeno della radiazione dei modi acustici,
analizzando l’ampiezza, l’intensita` e la direttivita` con cui si propagano nel far–field.
5.1 Radiazione dei modi acustici
Consideriamo la propagazione di un singolo modo acustico all’interno di un condotto
ed in particolare la distribuzione di pressione acustica all’estremita` del condotto
(duct–face). Questa distribuzione di pressione, non essendo piu` limitata dalle pareti
del condotto, si propaghera` nel campo libero.
Per lo studio della radiazione e` opportuno utilizzare un sistema di coordinare
cilindriche (mostrato in fig.5.1), di asse coincidente con l’asse del condotto ed ori-
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gine in corrispondenza della sezione di estremita`. θ e` la coordinata azimutale, φ la
coordinata polare.
Per lo studio preliminare del fenomeno e` possibile considerare che ogni punto della
distribuzione al duct–face sia una sorgente sferica di raggio infinitamente piccolo
rispetta al diametro del condotto.






Consideriamo solamente le fluttuazioni di velocita` in direzione x, andando a sostituire













In cui h e` la distanza dalla sorgente e la Q e` la velocita` acustica alla sorgente:
Q = 2vxe
jkc(t−h/c), in cui il fattore 2 indica che la sorgente puo` irradiare solamente
nel semipiano ad x positive.
Il contributo di pressione dato dalla sorgente infinitesima sara`:






Sostituendo nella 5.4 l’espressione della vx data dalla 5.2 otteniamo la seguente:










Figura 5.2: Distanza di una sorgente infinitesima situata al duct–face espressa in coordinate
polari.
La distanza dalla sorgente infinitesima h puo` essere espressa in coordinate polari:
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In cui −→e1 , −→e2 , −→e3 sono i versori degli assi x, y, z del sistema cartesiano con origine
coincidente col sistema di coordinate cilindriche, rappresentato in fig.5.2.
h =









Per r ¿ R e` possibile cancellare i termini di ordine quadratico ed espandere in
serie di Taylor, ottenendo la seguente:
h = R− rsin(θ)sin(φ) (5.7)
Sostituendo la 5.7 nella 5.5 ed integrando sulla superficie del duct–face e` possibile
ottenere l’espressione della pressione irradiata dal condotto nel far–field:











j(mθ−kr sinφ cos θ)) rdrdθ
(5.8)
Dove rd e` il raggio del condotto.
Pmµ(R, φ, t) = Fmµ(R, φ)e
j(kR−ωt)
Le Fmµ sono la funzioni di direttivita` e possono essere valutate mediante un
integrale di Rayleigh (modello di Tyler and Sofrin [1]) ottenendo la seguente forma:











Dove l’indice (R) riportato come esponente di Fmµ nella 5.9 indica che e` stato
utilizzato l’integrale di Rayleigh, e k = f/c0 e` il numero d’onda della perturbazione.
Sono riportate in fig.5.3 le funzioni di radiazione di alcuni modi acustici ad una di-
stanza R = 150ft dal face–duct. La velocita` del suono e` stata fissata c0 = 340m/s. I
modi irradiano nel campo libero con direttivita` differenti l’una dall’altra ed e` possibile
identificare le seguenti caratteristiche:
• Valore massimo della direttivita`
• Angolo del massimo della direttivita`.
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Figura 5.3: Direttivita` della prms dei modi valutata col modello Tyler and Sofrin mediante
l’integrale di Rayleigh, a–b–c): modi cut–on di ordine azimutale m = 1 rispettivamente
alle frequenze di f = 3000Hz, f = 4000Hz e f = 5000Hz;d–e–f): modi cut–on di ordine
azimutalem = 2 rispettivamente alle frequenze di f = 3000Hz, f = 4000Hz e f = 5000Hz.
• Numero d’onda polare della distribuzione.
Dai grafici di fig.5.3 e` possibile notare le seguenti caratteristiche di comportamento
delle funzioni di direttivita`:
• Il valore del picco massimo diminuisce all’aumentare dell’ordine del modo.
• L’angolo del picco di direttivita` aumenta fino a valori vicini a 90◦ con l’aumen-
tare dell’ordine dei modi.
• Il valore del picco e` influenzato dalla frequenza, ma il rapporto tra i massimi
dei vari modi rimane pressoche´ costante.
• L’angolo del picco e il numero d’onda polare della distribuzione dipende dal-
la frequenza f : all’aumentare di questa aumenta il numero d’onda polare (le
distribuzioni oscillano con maggiore frequenza muovendoci lungo la coordi-
nata polare) e le distribuzioni di direttivita` sono concentrate verso l’asse del
condotto.
Un importante parametro che caratterizza la funzione di radiazione e` il cut–off
ratio:
ζmµ = krmµ/k
Come visto nel cap.3, tale parametro indica quanto il modo e` vicino alla frequenza
di cut–off. Affinche´ il modo sia cut–on, e quindi irradi nel free-field, il cut–off ratio
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deve essere maggiore di 1, se ζ ≤ 1 il modo e` vicino al cut–off e la direttivita` avra`
il suo massimo ad angoli elevati, se invece ζ À 1 il modo sara` molto cut–on e il
massimo della direttivita` sara` molto vicino all’asse del condotto.










































Figura 5.4: Funzioni di direttivita` di modi a stesso ζmµ: a–b)ζ = 2.5, c–d)ζ = 1.5.
Nei grafici di fig.5.4 sono riportate le funzioni di direttivita`, adimensionalizzate
rispetto al proprio valore massimo, di modi a stesso ζmµ. Dai grafici della direttivita`
e` possibile osservare il comportamento sopra descritto. E` possibile inoltre notare
quanto le funzioni di direttivita` a stesso ζmµ siano simili e differiscano solamente per
il numero d’onda in direzione radiale.
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5.1.1 Interazione ed effetto dello sfasamento dei modi
La pressione misurata ai vari microfoni nel far–field sara` la combinazione lineare delle
pressioni acustiche irradiate dai vari modi:








Dove la Fmµ(R, φ) sono le funzioni di direttivita` dei modi acustici, viste nella sezione
precedente, e ϕmµ e` la fase del modo acustico.

























Per sempicitd`i notazione, senza perdere con cio` di generalita`, possiamo limitare
l’analisi ad un numero finito di modi acustici. Inglobando i due indici m e µ, che
identificano rispettivamente ordine azimutale e radiale del modo, in un singolo in-
dice n = 1, 2 . . . Nmodi, in cui Nmodi indica il numero complessivo di modi valutati,














Il prodotto incrociato tra le varie funzioni di direttivita`, integrato nel proprio











P1P1 P1P2 · · · P1PNmodi




PNmodiP1 PNmodiP1 · · · PNmodiPNmodi
 (5.13)
Nel caso non ci sia correlazione tra le fasi dei modi, la somma di tutti gli integrali
relativi ai termini non–diagonali della matrice 5.13 mediamente avra` valore nullo e

























Dove le P 2rms(mµ) sono i valori rms della pressione irradiata nel free–field per il modo
di ordine azimutale m e radiale µ.
5.2 Misurazioni nel far–field
Un test tipico per caratterizzare il rumore generato dall’inlet di un motore turbofan
e caratterizzare le prestazioni di pannelli acustici in termini di attenuazione, e` il
ground test per il far–field noise.
Tale test prevedere il seguente allestimento:
• Il motore e la relativa gondola vengono montati sopra un pilone a 10m di altezza.
• Di fronte all’inlet viene posizionato uno schermo per il controllo della turbo-
lenza: una struttura sferica che “abbraccia” l’inlet costituita da celle poligonali
cave, tali da laminarizzare il flusso d’aria che la attraversano. (vedi fig.5.5)
• Viene posizionata una parete fono–assorbente di lato al motore in modo da
schermare il rumore generato dal getto.
• Vengono disposti i microfoni per la misurazione del rumore sulla circonferenza
di centro coincidente con il punto di intersezione tra la sezione del condotto
posta allo spinner e l’asse del condotto, e di raggio R = 150ft.
I segnali di pressione acquisiti ai vari microfoni sono campionati con una frequenza
almeno pari al doppio della massima frequenza di interesse, onde evitare fenomeni
di aliasing del segnale. (per l’acustica il range di interesse va dai 20Hz a 10kHz)
Una volta tolta la parte di pressione idrostatica (costante nel tempo) dai segna-
li acquisiti e` possibile ottenere gli spettri del segnale, in ampiezza e fase, ai vari
microfoni in funzione delle frequenze.
Gli spettri dei segnali vengono valutati in bande di un terzo di ottava in un range
di frequenze da 50 a 10kHz, di seguito e` riportato il grafico di un tipico segnale di
un microfono nel far–field.
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Figura 5.5: Schermo per il controllo della turbolenza montato di fronte all’inlet di un
turbofan, allestito e pronto per condurre ground test per misure di rumore nel far–field.
5° 0°
120°
Figura 5.6: Array di microfoni per la misurazione del far–field noise nei ground tests.
5.3 Valutazione grandezze caratteristiche
I segnali di pressione misurata nel far–field vengono tipicamente elaborati utilizzando






Dove la pa e` la pressione acustica, ovvero la parte fluttuante della pressione:
pa(t) = p(t)− p
























Figura 5.7: Grafico SPL–frequenza di un tipico segnale registrato nel far–field durante un
ground test, a sinistra ascisse in scala lineare, a destra in scala logaritmica.
Dove T e` il tempo di acquisizione del segnale.
La 5.15 e` trasformata di Fourier continua in frequenza. Dal momento che la pa(t)
viene acquisita in un tempo finito T e con una frequenza di campionamento discreta,
anche la pa(t) deve necessariamente essere discreta.











, con 1 ≤ q ≤ N (5.16)
Dove n e` l’indice del vettore pa(tn), che va da 1 ad N , i tn sono i vari istanti temporali
a cui viene valutata la pa(t) e le fq sono le frequenze discrete a cui viene valutato il
segnale. I parametri tn e fq sono dati dalle seguenti relazioni:




(q − 1) con 0 ≤ n ≤ N











Le pa(fq) hanno valore complesso, la parte reale ed immaginaria rappresentano
rispettivamente cos e sin dell’armonica alla frequenza fq, che puo` essere scritta come
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segue:
pq(t) = Aq cos (2pifqt+ φq) (5.18)
Dove Aq e φq sono rispettivamente ampiezza e fase dell’armonica:













I valori prms(f) delle varie armoniche (pressure root mean square alle varie






A partire dal valore rms delle ampiezze delle armoniche che compongono il segnale
e` possibile ottenere le seguenti grandezze:
• Valore degli SPL(f) (Sound Pressure Level) ai vari microfoni ed alle varie
frequenze.
• Valore dell’ OASPL (Overall Sound Pressure Level) ad ogni microfono.
• Valore dell’ OAPWL (Overall Power Level) alle varie frequenze.
5.3.1 SPL nel far–field








Dove pref = 20µPa e` la pressione di riferimento
5.3.2 OASPL nel far–field
















Dal momento che il segnale e` composto dalle varie armoniche pq(t) e` possibile svi-

































Le armoniche che compongono il segnale hanno frequenze multiple tra loro, per
cui sono funzioni ortogonali tra loro. La seconda parte della 5.24 e` nulla. Nell’ipotesi





Sostituendo la 5.25 nella 5.21 e` possibile ricavare la seguente relazione:















5.3.3 OAPWL nel far–field
L’OAPWL e` il valore in dB della potenza acustica complessiva, ad una data fre-
quenza, che passa nella superficie sferica posta a 150ft dal face–duct, dove sono













Figura 5.9: Superficie di sfera su cui viene valutato l’OAPWL per la radiazione del far–field.
Dove Wref = 10
−12 e Wf sono rispettivamente la potenza di riferimento e la potenza






Dove If (φ) e` l’intensita` acustica, alla frequenza f , valutata ad una distanza R =








−→u a(t) · −→n dt (5.29)
Dove la ua(t) e` la velocita` acustica al variare del tempo:






· −→n = . . .








Il grad(pa(t)) non puo` essere valutato mediante una semplice misura di pressione
1
e non e` noto a priori, ma nell’ipotesi che la sorgente possa considerarsi sferica il campo
di pressione ha la seguente forma:




1Allo stato dell’arte tale misurazione viene effettuata mediante due microfoni posti a
piccola distanza o in maniera indiretta mediante misurazioni di velocita` a filo caldo.
RADIAZIONE 75
Dove B e` costante ed e` l’ampiezza della perturbazione sferica e k = ω/c0 e` il numero











el(kr−ωt) = . . .







P (r, φ, θ, t)









P (r, φ, θ, t) (5.31)
Sostituendo nella 5.29 ed in cascata nella 5.28 si ottiene le espressione dell’inten-



































Figura 5.10: OAPWL (Overall Power Level) del rumore misurato all’appoach e al take–off.
In fig.5.10 e` riportato il grafico dell’OAPWL dei segnali misurati in ground tests,
per due condizioni di volo caratteristiche: approach take–off.
Le misurazione di pressione nel far–field vengono fatte con un numero discreto N
di microfoni, come riportato in fig.5.9. Nell’ipotesi che li valore della prms(f) rimanga
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Dove prmsn(f) e` il valore rms di pressione valutata all’n–esimo microfono e φn e`
l’angolo polare che identifica la posizione di tale microfono.
Capitolo 6
Metodo inverso
Il metodo inverso per la ricostruzione della sorgente acustica si propone di fornire una
descrizione della sorgente del rumore utilizzando come dato di input le misurazioni
dei ground tests del rumore irradiato.
Tale metodo e` stato applicato a tre regimi di rotazione: 4400, 5600 e 6800 rpm.
Tali regimi di rotazione sono caratteristici dei tre casi di volo: Approach, Cut–back
e Take–off, necessari ai fini della certificazione del velivolo.
Mediante un codice numerico specifico per l’acustica viene modellata la geometria
dell’inlet e, simulando le stesse condizioni di flusso del ground test, vengono valutate
le funzioni di direttivita` del rumore irradiato per ogni singolo modo (definito nel
cap.3) in corrispondenza dei microfoni presenti nel ground test.
Il metodo si basa sull’interpolazione ai minimi quadrati del rumore misurato nei
ground tests, con le funzioni di direttivita` dei singoli modi acustici.
Vengono valutati gli spettri in bande di un terzo di ottava del rumore misurato
nei tests e valutate le funzioni direttivita` dei singoli modi alle frequenze centrali di
tali bande.
Ad ogni frequenza viene utilizzato come dato di input la direttivita` misurata (della
relativa banda di frequenza) e viene applicato il metodo inverso per determinare il
valore dell’ampiezza dei modi acustici alla sorgente che meglio interpola i dati.
In base a quanto riportato in [9] il numero dei modi acustici utilizzati nel metodo
inverso non puo` essere superiore al numero dei microfoni utilizzati per le misurazioni.
Per aumentare il numero dei microfoni, e quindi il numero dei modi di cui valutare
l’ampiezza mediante il metodo inverso, vengono utilizzati i dati dei ground tests
relativi sia all’inlet senza alcun pannello acustico (hardwall) che all’inlet provvista
di un liner di riferimento.
La sorgente acustica rimane la stessa sia nel caso hardwall che per il liner di
riferimento. Il rumore irradiato da questa e stimato dal codice per i due inlet deve
interpolare i dati misurati.
Nei ground tests, come verra` mostrato in sez.6.1, e` stato utilizzato un array di 21
microfoni. Dunque il numero massimo di modi utilizzabili nel metodo inverso risulta
essere pari a 42, tuttavia, a causa delle caratteristiche delle funzioni di direttivita` dei
singoli modi acustici, viste nel cap.5, la soluzione del problema non e` univoca.
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Per questa ragione e` necessario limitare ulteriormente il numero dei modi e
selezionare quest’ultimi in base a considerazioni fisiche.
6.1 Dati di Input
Come dato di input metodo inverso vengono utilizzate le misure di pressione registra-
te durante i ground tests relativi ad un motore turbofan di una nota casa costruttrice,
attualmente gi‘a operativo.
In fig.6.1 e` riportato l’allestimento del test. Il motore viene montato su un pilone,
ad un altezza di 10m del suolo. Nella parte anteriore venie montata la sfera per il
controllo della turbolenza in ingresso dell’inlet, mentre nella parte posteriore viene
posizionata una barriera acustica per impedire al rumore del getto di alterare le
misurazioni.
(a) (b)
Figura 6.1: Allestimento del ground test a) Motore e relativa gondola montati sul pilone,
a 10m di altezza dal suolo, b) Barriera acustica per isolare il rumore irradiato dall’inlet da
quello del getto.
Come mostrato in fig.6.2, i segnali di pressione vengono acquisiti da un array di
21 microfoni, posizionati su un arco situato a 150ft dalla punta dello spinner del
motore: da 20◦ a 120◦ spaziati di 5◦. I segnali ai vari microfoni sono campionati con
una frequenza pari a 20kHz.
Una volta tolta dai segnali acquisiti la parte di pressione idrostatica (costante nel
tempo), ne e` stato valutato lo spettro.
Gli spettri dei segnali vengono valutati in bande di un terzo di ottava in un range
di frequenze da 50 a 10kHz.
In fig.6.3, a titolo di esempio, vengono riportati i dati di input relativi alla BPF
(2000Hz) per il caso di volo Approach: il grafico a sinistra la direttivita` dell’hardwall,
mentre a destra quella relativa al liner di riferimento.
E` possibile notare come il rumore irradiato dall’inlet sia maggiore in prossimita`







Figura 6.2: a) Motore e relativa gondola montati sul pilone per il ground test, b) Array di
microfoni per le misurazioni di pressione nei ground tests.
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Figura 6.3: Dati di input per la ricostruzione delle sorgente acustica mediante metodo
inverso alla BPF , all’Approach.
Dato il basso valore di SPL irradiato dall’inlet nelle zone ad elevati angoli polari,
le misurazioni del rumore in tali regioni risultano essere maggiormente influenzate
da fenomeni atmosferici (e.g. raffiche di vento) e dalla parte di rumore del getto che
supera la barriera acustica.
Considerando inoltre che nelle fasi di decollo/atterraggio i velivoli si trovano gene-
ralmente in configurazioni ad elevati angoli di incidenza, il rumore che si irradia nella
direzione dell’asse del condotto si propaga verso l’alto, di conseguenza l’intervallo di
angoli polari di maggiore interesse ai fini dell’abbattimento del rumore risulta essere
compreso tra 40◦ e 90◦.
In fig.6.4 e` riportato il grafico dell’energia acustica irradiata nel free–field all’Approach
in funzione della frequenza: il grafico a sinistra rappresenta lo spettro dell’hardwall,
mentre quello di destra del liner di riferimento. Si noti come i livelli di PWL siano
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Figura 6.4: Spettri dell’energia acustica dei dati di input per la ricostruzione della sorgente
mediante metodo inverso all’Approach.
piu` elevati alla BPF e le sue armoniche.
Il design del liner di riferimento e` concepito per dare la maggiore attenuazione
alla BPF e le sue armoniche (il tuning del pannello e` stato fatto alla BPF ). Si puo`
osservare infatti in fig.6.4 che i valori dei picchi tonali risultano essere notevolmente
inferiori nel caso del liner rispetto all’hardwall.
Considerando che i PWL sono valutati in scala logaritmica, il rumore comples-
sivo emesso dal motore risulta essere fortemente influenzato dalle frequenze in cui si
registrano i picchi di tali valori.
Una buona ricostruzione della sorgente acustica a tali frequenze risulta essere
fondamentale per la stima del rumore complessivo irradiato nel campo.
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6.2 Direttivita` dei modi
Le funzioni di direttivita` dei modi acustici vengono stimate mediante ACTRAN: un
codice numerico che valuta la propagazione del suono nel near–field (all’interno del
condotto e nel campo in prossimita` del bell–mouth inlet1) mediante un calcolo ad
elementi finiti (FE) e la radiazione nel far–filed mediante elementi infiniti (IE).
Per il calcolo FE e` necessario ricoprire l’intero dominio di calcolo con una griglia
di elementi quadrangolari o triangolari.
Gli elementi infiniti vengono definiti a partire da una frontiera sferica (il bordo
della griglia di calcolo FE) e vengono estesi in direzione radiale in maniera indefinita.
Per la valutazione del rumore irradiato e` necessario definire:
• La geometria;
• I valori delle grandezze medie (pressione, densita`, temperatura, velocita` media
del flusso. . . ) in ogni nodo della griglia;
• La sorgente acustica, nel caso specifico in termini di modi acustici e frequenza;
• L’impedenza del liner acustico di cui e` provvista l’inlet.
Il codice puo` utilizzare sia modelli 2D che 3D, a patto di un maggior tempo di
calcolo nel secondo caso.
Nel caso specifico e` stato utilizzato un modello assialsimmetrico, di cui vengono
riportati i principali vantaggi e svantaggi rispetto al 3D:
Vantaggi Svantaggi
• Minori tempi di calcolo • Perdita degli effetti di scattering
dovuti alle splices ;
• Perdita degli effetti sulla propa-
gazione delle disuniformita` azi-
mutali del flusso;
• Non vengono valutati effetti
di scarfing (inclinazione della
“bocca” dell’inlet).
6.2.1 Geometria
E` stato utilizzato un modello assialsimmetrico, rappresentativo del bell–mouth inlet
utilizzato nel ground test. La sezione scelta per il modello assialsimmetrico e` quel-
la verticale inferiore dell’inlet, vedi fig.6.5. La scelta di tale sezione risulta essere
1Inlet utilizzato nei ground tests per evitare separazioni del flusso d’aria in ingresso.
82
Figura 6.5: Geometria del bellmouth inlet. Nella figura di destra viene indicata la sezione
utilizzata nel modello assialsimmetrico.
conservativa, in quanto l’area acustica su cui sono installati i pannelli risulta essere
inferiore.
Per il calcolo FE sono state utilizzate due differenti meshes : una piu` fine, per cat-
turare le fluttuazioni delle varie grandezze alle elevate frequenze (5000Hz÷6300Hz),
ed una meno raffinata per diminuire il tempo di calcolo per le frequenze piu` basse.
In fig.6.6 vengono riportate le meshes della sezione inferiore dell’inlet. La geome-
tria utilizzata nel modello viene generata per rivoluzione sull’asse del motore di tali
sezioni.
(a) (b)
Figura 6.6: a) FE mesh (500Hz ÷ 4000Hz), b) FE mesh (5000Hz ÷ 6300Hz)
La dimensione degli elementi delle mesh sono stati disegnati affiche´ possano coglie-
re le fluttuazioni delle varie grandezze alla massima frequenza in esame. Per cogliere
tali gradienti sono necessari almeno 3 elementi quadratici per lunghezza d’onda.














λM e` la lunghezza d’onda in presenza di
flusso e
γ = 1.4 e` il rapporto tra calori specifici a
pressione e volume costante.
Geometria del Rotore
Raggio esterno [m] ' 0.6
Raggio interno [m] ' 0.2
Area del rotore [m2] ' 1
Tabella 6.1: Dimensioni della sezione della sorgente acustica utilizzata nel
modello.
Le perturbazioni acustiche sono state valutate nel far–field mediante il modello
IE utilizzato dallo stesso codice ACTRAN.
Gli elementi infiniti si generano a partire dalla frontiera della griglia FE e si
estendono in direzione fino a raggiungere il nodo dove si valuta il rumore irradiato.
Figura 6.7: Domino del modello FE, dalla cui frontiera vengono estesi gli elementi infiniti,
fino all’array di microfoni.
6.2.2 Condizioni del Flusso
Il campo di velocita` media alle tre condizioni di volo: Approach, Cut–back e Take–off
sono stati valutati mediante un codice commerciale a volumi finiti (codice CFD++).
In fig.6.8 e` riportata una mappa del modulo della velocita` media all’interno del do-
minio di calcolo. La disuniformita` del flusso e` causa di distorsioni delle perturbazioni
acustiche.
I dati relativi alla parte stazionaria del flusso sono utilizzati come dati di input per
la valutazione della propagazione e radiazione delle perturbazioni acustiche mediante
84
Figura 6.8: Campo di velocita` del flusso medio valutato mediante il codice CFD++.








Velocita` del suono [m/s] 346.15
ρc [Kg/m2s] 409.81
Tabella 6.2: Parametri del flusso asintotico per la simulazione del rumore
irradiato nei ground- tests.
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6.2.3 Definizione Sorgente Acustica
La sorgente acustica viene applicata nel codice ACTRAN come una condizione al
bordo forzante. La frontiera dove e` situato il fan e` indicata in fig.6.6.
Ad ogni run del codice viene definita frequenza e forma di tale sorgente: la
frequenza viene scelta pari al valore centrale della banda di frequenze relativa ai
dati di input, la forma viene scelta volta per volta uguale a quella del modo acustico
in esame.
Il codice ACTRAN ha integrato al suo interno un tool in grado di determinare, in
base alle caratteristiche geometriche dell’inlet, la frequenza di cut–off di ogni modo
acustico. Se la frequenza della sorgente risulta essere inferiore a quella di cut–off del
modo in esame, il codice da come output zero.
D’altro canto, al crescere della frequenza e` necessario utilizzare una griglia di
calcolo sempre piu` fine e i tempi di calcolo crescono notevolmente.
Per queste ragioni la ricorstruzione della sorgente acustica e` stata limitata alle
frequenze comprese tra 500Hz e 6300Hz. Questo intervallo frequenze risulta essere di
maggiore interesse poiche´ al suo interno risiedono la BPF e le sue prime armoniche,
inoltre e` l’intervallo di frequenze di maggiore sensibilita` per l’orecchio umano.
Data la geometria del fan i modi acustici sono stati definiti su di una sezione
anulare2, le cui dimensioni sono riportate in tab.6.1.
2A causa della differente condizione al bordo applicata, rispetto al caso di condotto




L’impedenza del liner di riferimento e` stata modellata utilizzando il modello Ale-
niaAermacchi, fig.6.9 sono riportati i grafici di resistenza e reattanza nei tre casi di
volo, in funzione della frequenza.
(a) (b)
(c)
Figura 6.9: Resistenza e Reattanza in funzione della frequenza per i tre casi di volo: a)
Approach, b) Cut–back, c) Take–off.
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6.2.5 Alcuni esempi
Di seguito vengono riportate alcune visualizzazioni del campo acustico elaborato dal
codice ACTRAN e le relative funzioni di direttivita` dell’ampiezza della pressione al
far–field In fig.6.10 e` riportato il campo di pressione acustica valutata per il caso di
(a) (b)
(c) (d)
Figura 6.10: Campo di pressione acustica valutata per il caso di volo Cut–back, a 500Hz:
a) Modo acustico(0, 1)(onda piana) caso hardwall, b) Modo acustico(0, 1) caso liner, c)
Modo acustico(0, 2) caso hardwall, d) Modo acustico(0, 2)caso liner.
volo Cut–back alla frequenza di 500Hz.
A sinistra, in fig.6.10(a)-(c), viene rappresentato il campo acustico rispettiva-
mente del modo(0,1) e del modo(0,2) valutato per l’inlet privo di pannelli acustici
(hardwall). Mentre a destra, in fig.6.10(b)-(d), sono riportati i campi acustici relativi
agli stessi modi, valutati per l’inlet provvista di liners.
Si puo` notare come il campo acustico venga attenuato dalla presenza del pannello,




Figura 6.11: Direttivita` del suono al far–field per inlet in hardwall (in rosso) e provvista
di liner (in blu) : a) Modo(0,1)(onda piana), b) Modo(0,2).
In fig.6.11 sono riportate le funzioni di direttivita` del suono al far–field per i due
modi sopra descritti.
In alto viene rappresentata la direttivita` del modo(0,1)(onda piana) in funzione
della coordinata polare, il tratto rosso e` relativo all’hardwall, in tratto blu all’inlet
provvista di liner. Mentre in basso viene rappresentata la direttivita` del modo(0,2)
Anche se la scala dei due grafici e` differente, risulta comunque possibile notare
che l’attenuazione del liner risulta maggiore, nel caso dell’onda piana, in prossimita`
dell’asse del condotto (valori della coordinata polare vicini a 0◦), mentre nel per il
modo(0,2) l’attenuazione risulta maggiore per angoli piu` elevati.
Tenendo presente che gli angoli di interesse per l’attenuazione del suono sono




Ad un fissata frequenza, il valore rms della pressione al far–field, in accordo con












Dove Φ e` l’angolo azimutale ed Fmµ e` la funzione di direttivita` del modo (m,µ):
in particolare Fmµ e` la funzione che descrive l’ampiezza della pressione al far–field
generata dal modo (m,µ) di ampiezza unitaria alla sorgente (face duct).
Gli SPL vengono misurati a determinati angoli Φj ed il valore della pressione









Utilizzando l’equazioni 6.2 e 6.3, ed indicando con l’indice n ≡ (mµ) il generico





|Fn(Φj)|2 = Ej per j = 1, 2 . . . J
Dove N e` il numero di modi che si propagano.
Indicando con αn = A
2
n/2 le incognite del problema e Dnj = |Fn(Φj)|2 il valore
quadratico della pressione del n–esimo modo acustico, valutata al j–esimo microfono,
si ottiene il seguente sistema lineare:
N∑
n=0
αnDnj = Ej (6.4)
A seconda del numero J dei microfoni e dei modi acustici N che si propagano il
sistema lineare puo` essere:
• Sovradeterminato (J > N): il numero dei microfoni maggiore del numero dei
modi che si propagano;
• Determinato (J = N): il numero dei microfoni e` pari al numero dei modi;
• Sottodeterminato (J < N): il numero dei microfoni e` inferiore al numero dei
modi.
Nel caso in cui il numero dei microfoni sia inferiore al numero dei modi che si
propagano non e` possibile determinare la sorgente acustica.
Nel caso in cui il sistema sia determinato i coefficienti αn non possono essere




Se invece il problema e` sovradeterminato puo` essere risolto, come suggerito in
[12], minimizzando la deviazione standard tra i test ed i dati computati.
Indicando con Yj =
∑N
n=0 αnDnj il valore della pressione media quadratica com-




(Ej − Yj)2 (6.5)
Ricercare i coefficienti αn che minimizzano la varianza significa risolvere il se-
guente sistema di equazioni:
∂σ2
∂αn
= 0 per n=1,2. . . N






























Scrivendo il sistema in forma matriciale si ottiene la seguente forma:
[D] [D]H {α} = [D] {E} (6.6)
Dove {α} e` il vettore delle incognite, [D] la matrice (N ×J) di direttivita`, {E} il
vettore delle pressioni medie quadratiche misurate e [D]H l’Hermitiana3 della matrice
[D].
I coefficienti {α} possono essere valutati invertendo la matrice quadrata (J × J):
[B] = [D] [D]H .
A causa delle caratteristiche delle funzioni di direttivita`, viste nel cap.5, tra cui:
• Non ortogonalita` delle funzioni;
• “Somiglianza” della direttivita` di due modi aventi cut–off ratio vicini
La matrice [B] risulta essere malcondizionata e quindi di difficile inversione.
Per ovviare il problema dell’inversione della matrice il problema di minimo e` stato
risolto mediante una procedura di ottimizzazione che utilizza un algoritmo genetico.
3Matrice trasposta coniugata.
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6.4 Algoritmi di ottimizzazione
Gli algoritmi di ottimizzazione sono basati su procedure iterative: il calcolo parte
da una soluzione iniziale, che puo` essere una soluzione di prima approssimazione o
un generico punto dello spazio delle soluzioni, e con una velocita` caratteristica del
particolare metodo, converge alla soluzione ottima.
I problemi di ottimizzazione si suddividono in due categorie:
• A singolo obiettivo;
• Multi–obiettivo.
Gli obiettivi dell’ottimizzazione rappresentano le variabili da minimizzare/massimizzare.
σ1 = σ1(α1, α2, . . . αn)
σ2 = σ2(α1, α2, . . . αn)
...
σk = σk(α1, α2, . . . αn)
(6.7)
Il numero di incognite αn del e` pari il grado di liberta` della soluzione ed e` indice
della complessita` del problema stesso.
La procedura iterativa prevede che ad ogni passo venga valutata, mediante un
certo algoritmo, una soluzione successiva piu` accurata della precedente e, passo dopo
passo, si arrivi all’ottimo.
L’ottimizzazione di basa su due differenti metodi, che si differenziano per la
procedura con cui viene valutata la soluzione successiva ad ogni passo di iterazione:
Metodo del Gradiente E` un metodo classico di ottimizzazione e concretizza il
concetto di spostarsi sulla superficie che rappresenta il valore dell’obiettivo nel-
l’intorno della soluzione, nella direzione di massima pendenza verso il punto di
minimo/massimo (punto di ottimo).
1. Viene valutato il gradiente della funzione obiettivo nell’intorno della solu-
zione;
2. La soluzione successiva viene scelta muovendosi in direzione del gradiente
(direzione di massima pendenza della curva);
Tale metodo ha due principali difetti:
• La soluzione trovata dipende dai dati con cui si inizializza il problema
poiche´ l’ottimo trovato e` un punto di minimo/massimo locale;
• La velocita` di convergenza e` bassa e dipende anch’essa dai dati iniziali.
Algoritmi Genetici Gli Algoritmi Genetici non sono altro che l’applicazione “in-
formatica” della teoria evoluzionistica dei sistemi biologici, basata sul prin-
cipio secondo cui le possibilita` di sopravvivenza di un individuo sono legate
principalmente alla sua capacita` di adattamento all’ambiente (capacita` definita
fitness).
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I mezzi che, in ciascun individuo, caratterizzano tale capacita` risiedono nel suo
patrimonio genetico, cioe` in un insieme di informazioni ereditate anzitutto da
padre e madre in un processo definito crossover, e successivamente assoggettate
parzialmente a un processo di trasformazione casuale (mutazione genetica) per
far s`ı che ognuno abbia una identita` propria, distinta da quella dei genitori.
Gli individui piu` deboli, meno idonei a far fronte all’ambiente, muoiono, in
genere, prima degli altri e, percio´, si riproducono di meno mentre quelli piu`
forti sopravvivono generalmente piu` a lungo e si riproducono maggiormente.
L’effetto di questo processo e` una piu` diffusa trasmissione delle caratteristiche
migliori che, su tempi lunghi, porta automaticamente all’evoluzione della specie
e all’esistenza di generazioni in possesso di capacita` di adattamento all’ambiente
sempre maggiori.
Il metodo di riproduzione e` il cuore del metodo di ottimizzazione, il meccanismo
con cui opera l’algoritmo genetico puo` essere rappresentato dal seguente schema:
1. Nel caso della prima iterazione viene generata una popolazione iniziale
Npop di soluzioni assegnate in maniera random all’interno di un dominio.
Ogni elemento della popolazione e` denominato “individuo” e rappresenta
una potenziale soluzione del problema.
2. La popolazione viene ordinata in base a quanto gli individui si avvicinano
all’ottimo.
3. Viene definita una soglia Nrep di individui cui e` consentito riprodursi.
4. Scegliendo gli individui all’interno della soglia stabilita al punto precedente
viene creata la generazione successiva mediante due differenti meccanismi:
cross–over e mutazione.
Crossover Vengono scelti a caso due individui tra quelli che possono
riprodursi {ind1} e {ind2} con {ind1} < {ind2}.
Ogni individuo rappresenta un potenziale vettore soluzione del proble-
ma.
Indicando con {Dp} il vettore differenza tra i due individui viene
definito l’offspring (individuo della generazione successiva) come segue:
{off} = {ind1} − β{Dp} (6.8)
Dove β e` un parametro scelto in maniera randomica. all’interno del
dominio β ∈ [−0.6, 1].
Mutazione In questo metodo vengono scelti un certo numero di individui.
Per ciascuno individuo vengono mutati in maniera randomica alcuni
sui geni (variabili).
5. Infine vengono imposti i vincoli: se una o piu` componenti del vettore so-
luzione va fuori del dominio consentito, il valore dell’elemento che eccede
viene fissato al valore limite.
Il numero di iterazioni, e quindi di generazioni necessarie per arrivare a conver-
genza varia da caso a caso ed e` un parametro che deve essere settato.
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6.5 Procedura di Ottimizzazione
Come accennato nella sez.6.3, il metodo classico per la risoluzione del problema di
minimo non e` applicabile al problema in esame a causa della natura della funzioni
di direttivita`.
Per risolvere il problema e` stata utilizzata una procedura di ottimizzazione singolo
obiettivo, basata su un algoritmo genetico.
La funzione obiettivo sotto riportata e` data dalla somma degli scarti quadratici





(Ej − Yj)2 (6.9)
A causa della difficolta` dei modello utilizzato nello stimare il rumore ad angoli elevati
rispetto all’asse del condotto, i dati dei ground tests utilizzati per la valutazione della
σ2 sono relativi ai microfoni da 20◦ a 90◦.
Il numero della popolazione influenza notevolmente la velocita` e la convergenza
del metodo. Dal momento che lo stesso algoritmo deve adattarsi a diversi numeri
di variabili poiche´ al variare della frequenza e caso di volo cambiano il numero del
modi che vengono computati (da un minimo di 7 per i f = 500Hz ad un massimo di
24 per il caso di selezione modi, visto in sez.6.6) il numero della popolazione viene
fissato dalla seguente
Npop = 5Nvar + 50 (6.10)
Dove Nvar e` il numero di variabili del problema.
La popolazione iniziale viene generata assegnando ai vari individui valori delle
















Dove indi rappresenta un generico individuo della popolazione iniziale, le variabili αn
sono pari al quadrato dell’ampiezza dei modi che rappresentano e il valore di Amax
4e`









La soglia all’interno della popolazione degli individui che possono riprodursi vie-
ne fissata al 50% della popolazione totale, una percentuale inferiore di tale soglia
4La popolazione iniziale viene assegnata in un dominio ristretto (Amax/2). Un valore






Figura 6.12: Metodi di riproduzione e valutazione dell’offspring
aumenterebbe la velocita` di convergenza del metodo col rischio di convergere ad un
minimo relativo.
Nrep = [0.5Npop] (6.12)
Dove [∗] e` l’operatore “parte intera”.
Per il metodo di riproduzione, la nuova popolazione e` stata suddivisa in due grup-
pi: il 40% generata col crossover ed il 60% da mutazione. Sebbene tali percentuali
risultino sbilanciate rispetto a scelte classiche, e` stato constatato che, nel caso speci-
fico, danno la velocita` di convergenza maggiore e attribuisco all’algoritmo maggiore
capacita` di “sfuggire” a punti di minimo relativo.
Nel crossover vengono scelti due individui: {ind1} e {ind2} a caso nella popola-
zione, viene valutata la funzione obiettivo: σ2({ind1}) e σ2({ind2}).
Per semplicita` poniamo σ2({ind1}) < σ2({ind2}). L’offspring viene valutato
mediante le seguenti relazioni:
{Dp} = {ind1} − {ind2}
off = {ind1}+ β{Dp} con β ∈ [−0.6, 1] (6.13)
Nella mutazione vengono utilizzate le stesse relazioni del crossover, ma uno dei
due individui del meccanismo di riproduzione viene modificato.
In tale individuo vengono riassegnati i valori di un numero random di variabili. I
nuovi valori delle variabili vengono scelti in maniera casuale all’interno del seguente
intervallo:
αn ∈ [0, Amax]
Come accennato precedentemente i valori delle variabili αn rappresentano il qua-
drato dell’ampiezza dei modi acustici presenti alla sorgente. Il valore di tali variabili
per cui non puo` essere negativo.
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6.6 Selezione modi acustici
Il numero di modi cut–on, valutabili mediante le formule viste nel cap.3, cresce
rapidamente all’aumentare della frequenza. A causa del’esiguta` dei punti di misura
e della non ortogonalita` delle funzioni di direttivita` e` stato necessario ridurre il
numero di modi di cui e` stata valutata la presenza alla sorgente.
Basandoci sul risultato di uno studio parametrico riportato nel cap.8, condotto
per valutare dell’efficacia del metodo inverso, il numero massimo di modi acustici
da utilizzare per la ricostruzione della sorgente e` stato fissato pari a venticinque. Al
disopra di tale soglia il metodo inverso rileva una sorgente avente modi spuri.
Sono stati utilizzati due diversi criteri di selezione a seconda che la frequenza in
esame interessi meccanismi broadband o tonali: nel primo caso vengono selezionati
i modi con valori di picco in ampiezza piu` elevati, nel secondo vengono scelti, oltre
ai precedenti, tutti i modi cut–on di ordine azimutale tale da soddisfare la relazione
di Tyler and Sofrin [1] sottoriportata.
mtonale = Nn± kV (6.15)
N Numero di pale rotoriche del fan
V Numero di pale statoriche del fan
n Numero di armonica (n = 1: BPF, n = 2: prima
armonica . . . )
k −∞ < k <∞ parametro relativo all’espansione in serie
di Fourier del segnale
I modi di cut–on dell’inlet sono valutati a partire dal modello semplificato di
condotto cilindrico, tali modi vengono inseriti come input in ACTRAN con intensita`
unitaria. Il codice provvede a valutare propagazione e radiazione della perturbazione
acustica inserita fino al far field (superficie sferica posta a 150 ft dall’inlet).
Posto che in presenza di hard–wall che nei fenomeni di propagazione prettamente
lineare non sono previste dispersioni di energia, in base al principio di conservazio-
ne di questa, la potenza acustica immessa all’input deve propagarsi nel condotto e
irradiarsi nel far–field senza perdite. A causa delle differenze tra i due modelli e`
possibile che un modo, a basso cut–off ratio ma comunque cut–on per il modello del
condotto cilindrico, risulti cut–off per quello ad elementi finiti dell’ACTRAN.
Con lo scopo di scartare i modi cut–off per il modello ad elementi finiti viene
valutata la OAPWL di ogni singolo modo acustico mediante la 5.34. Se la potenza
del modo in esame, valutata nel far–field, e` inferiore del 50% di quella immessa nel
condotto come input, tale modo risulta essere cut–off, per cui viene scartato.
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• Criterio di selezione Broadband
Come precedentemente accennato, il criterio di selezione dei modi che interessa
meccanismi di tipo Broadband si basa sul valore di picco in ampiezza della
direttivita`.
Posto che, in accordo con i dati disponibili in letteratura, per tali meccanismi
l’intensita` di tutti i modi viene equamente eccitata, dal momento che la prms
in SPL viene calcolata valutando la RSS5 delle direttivita` dei vari modi che
compongono il segnale. I modi che maggiormente contribuiscono alla direttivita`
complessiva del segnale risultano essere quelli che a parita` di intensita` hanno
valori in ampiezza maggiori.
Dal momento che ogni modo,come visto nel cap.5, ha un picco massimo di
ampiezza in una zona limitata del far–field, la circonferenza su cui vengono
valutate le direttivita` viene suddivisa in settori, come mostrato in fig.6.13. Tra
i modi acustici che hanno il picco di direttivita` all’interno di un determinato
settore vengono selezionati quelli che hanno valore massimo.
Figura 6.13: Settori del far–field rispetto ai quali vengo suddivisi i modi acustici e
selezionati i modi associati a fenomeni Broadband.
La sopra citata procedura viene eseguita sia per l’hard–wall che per la direttivita`
del liner di riferimento per riuscire ad ottenere un buon matching con entrambi
i ground tests.
Il numero di modi acustici che vengo selezionati per settore cerca di implemen-
tare i seguenti requisiti:
1. Per i settori ad angoli polari piu` bassi il numero di modi acustici deve
essere maggiore per meglio rappresentare la maggiore popolazione di modi
che tende ad irradiarsi nella direzione del condotto;
2. Il numero complessivo di modi non deve essere troppo elevato per non
rendere il problema mal posto.
A seguito di un analisi parametrica il numero di modi selezionati che da i
migliori risultati e` rappresentato nella sotto stante tabella:






Settore Numero modi selezionati
[0◦ ÷ 20◦] 4
[20◦ ÷ 30◦] 4
[30◦ ÷ 40◦] 4
[40◦ ÷ 50◦] 2
[50◦ ÷ 90◦] 1
liner di riferimento
Settore Numero modi selezionati
[0◦ ÷ 30◦] 2
[30◦ ÷ 40◦] 2
[40◦ ÷ 50◦] 1
[50◦ ÷ 90◦] 1
• Criterio di selezione Tonale
Dal momento che vengono analizzati gli spettri del segnale registrato durante
i ground tests, quando si parla di una certa frequenza f si intende la frequenza
centrale delle bande di un terzo di ottava, i cui estremi sono i seguenti:
f · 2− 16 < freq < f · 2 16 (6.16)
Nel caso la BPF o una sua armonica appartenga ad una certa banda di
frequenza, la frequenza f , valore centrale di tale banda, risulta essere tonale.
f · 2− 16 < n ·BPF < f · 2 16 con n = 1, 2 . . .∞
L’ordine azimutale dei modi generati da meccanismi tonali del fan e` data dalla
6.15. Vengono quindi selezionati tutti i modi radiali di cut–on, aventi ordine
azimutale sopra descritto.
Considerando che, per quanto precedentemente detto, il numero massimo di
modi utilizzabile nel metodo inverso e` pari a venticinque, e che i meccanismi
tonali di generazione del rumore hanno maggiore rilevanza rispetto a quelli
di tipo broadband, viene fissato a quindici il numero massimo di modi tona-
li ammessi. Se il numero dei modi tonali selezionati e` superiore al massimo
consentito, vengono scelti solamente quelli con il valore del picco di direttivita`
maggiore.
Infine, dato che i meccanismi broadband sono attivi anche in presenza di quelli
tonali, vengono aggiunti, in numero ridotto, modi broadband con la stessa
procedura del punto precedente.
I numero di modi broadband selezionati e` descritto nel seguente schema:
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hard–wall
Settore Numero modi broadband selezionati
mt < 6 6 ≤ mt ≥ 15
[0◦ ÷ 20◦] 2 2
[20◦ ÷ 30◦] 2 2
[30◦ ÷ 40◦] 2 2
[40◦ ÷ 50◦] 2 1
[50◦ ÷ 90◦] 1 1
liner di riferimento
Settore Numero modi broadband selezionati
mt < 9 9 ≤ mt ≥ 15
[0◦ ÷ 20◦] 2 1
[20◦ ÷ 30◦] 2 1
[30◦ ÷ 40◦] 1 1
[40◦ ÷ 50◦] 1 1
[50◦ ÷ 90◦] 1 1
Dove mt e` il numero di modi tonali selezionati.
Capitolo 7
Risultati
Di seguito vengono riportati i risultati del metodo inverso per la valutazione della
sorgente acustica.
Per ogni caso di volo e frequenza viene mostrata la sorgente ricostruita in termini
di SPL dell’ampiezza di ogni modo acustico ed ilmatching della direttivita` del rumore
della sorgente ricostruita sia con quella misurata nei ground tests, sia per l’hardwall
che per il liner di riferimento.
Il matching coi dati sperimentali da un indicazione di quanto la sorgente ottenuta
rappresenti quella reale.
Alle frequenze tonali (2000Hz, 4000Hz e 6300Hz all’Approach, 2500Hz e 5000Hz
al Cut–back e 3150Hz e 6300Hz al Take–off ) sono indicati, qualora presenti, gli ordini
azimutali dei modi tonali.
Nella rappresentazione della sorgente acustica i modi cut–off sono identificati col
colore bianco, tutti gli altri sono cut–on e la scala di colorazione indica l’ampiezza
in SPL.
Infine viene riportato uno spettrogramma1 dell’energia acustica della sorgente nei
tre casi di volo.
1Diagramma che rappresenta lo spettro d’energia acustica del segnale, in ordinate si ha













































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































Figura 7.4: Sorgenti Ricostruite e Matching coi ground tests all’Approach alle frequenze di













































































































































































































































































































































































































































































































Figura 7.6: Sorgenti Ricostruite e Matching coi ground tests all’Approach alle frequenze di











































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































































Figura 7.10: Sorgenti Ricostruite e Matching coi ground tests all’Cut–back alle frequenze






















































































































































































































































Figura 7.11: Sorgenti Ricostruite e Matching coi ground tests all’Cut–back alle frequenze






















































































































































































































































Figura 7.12: Sorgenti Ricostruite e Matching coi ground tests all’Cut–back alle frequenze


















































































































































































































































Figura 7.13: Sorgenti Ricostruite e Matching coi ground tests all’Take–off alle frequenze




















































































































































































































































Figura 7.14: Sorgenti Ricostruite e Matching coi ground tests all’Take–off alle frequenze






















































































































































































































































Figura 7.15: Sorgenti Ricostruite e Matching coi ground tests all’Take–off alle frequenze






















































































































































































































































Figura 7.16: Sorgenti Ricostruite e Matching coi ground tests all’Take–off alle frequenze






















































































































































































































































Figura 7.17: Sorgenti Ricostruite e Matching coi ground tests all’Take–off alle frequenze






















































































































































































































































Figura 7.18: Sorgenti Ricostruite e Matching coi ground tests all’Take–off alle frequenze
di 5000Hz e 6300Hz. Col simbolo N sono indicati i modi tonali.
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E` possibile notare che per tutti e tre i casi di volo i risultati del matching tra le
curve di direttivita` e` migliore alle basse frequenze (freq < 1250Hz).
Il peggiore comportamento alle alte frequenze e` dovuto all’aumento del numero
dei modi di cut–on del condotto e alla necessita` di limitare tale numero in base a
considerazioni fisiche, secondo i criteri mostrati in sez.6.6.
Alle alte frequenze (freq ≥ 1600Hz) si nota un sostanziale scostamento della
curva di direttivita` stimata da quella misurata, soprattutto agli elevati angoli polari.
Gli errori maggiori si rilevano in particolare quando le sorgenti valutate risultano
particolarmente povere di modi con rilevante ampiezza. Questa condizione si presenta
evidentemente quando i modi scelti nel processo di selezione non risultano essere
presenti nella reale sorgente acustica.
E` possibile rilevare tale situazione nei seguenti risultati:
• @Approach 5000Hz (fig.7.6)
• @Cut–Back 2500Hz (fig.7.10)
• @Cut–Back 3150Hz (fig.7.11)
• @Cut–Back 6300Hz (fig.7.12)
• @Take–off 1600Hz (fig.7.15)
Un possibile approccio per correggere tale fenomeno potrebbe essere fissare un
numero minino di modi presenti alla sorgente. Nel caso in cui la sorgente ricostruita
abbia pochi modi di ampiezza rilevante e` possibile rimpiazzare i modi selezionati che
risultano di ampiezza nulla, od inferiore ad una certa soglia, con altri e procedere
iterativamente fiche´ non si raggiunge un numero accettabile.
Alla BPF e le sue armoniche i modi tonali, legati alla formula di Tyler and Sofrin,
visto in sez.3.5 sono presenti a valori di ampiezza rilevante.
Tale risultato e` indice che il metodo sviluppato e` capace di rilevare l’ampiezza dei


















































Figura 7.19: Spettrogrammi dell’energia acustica della sorgente nei tre casi di volo in
funzione dell’ordine azimutale dei modi. La linea gialla tratteggiata (−−) indica il cut–off:
a sinistra della linea i modi sono cut–on, a destra cut–off.
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In fig.7.19 sono riportati i PWL dei modi acustici in funzione della frequenza e
dell’ordine azimutale. Per un certo ordine azimutale e frequenza viene valutata la
potenza complessiva di tutti i relativi modi radiali e nel grafico viene raffigurato il
valore in PWL.
Alla BPF e le sue armoniche, per tutti e tre i casi di volo si rilevano i maggiori
valori della PWL. Tale risultato e` consistente con i dati disponibili in letteratura.
In base ad uno studio condotto da Boeing [7], in cui vengono misurati gli spet-
trogrammi del fan–noise di motori turbofan, e` possibile notare che, soprattutto alle
alte frequenze, la sorgente ricostruita risulta essere povera di modi.
Capitolo 8
Validazione
Nel seguente capitolo sono stati riportati i risultati dei seguenti tests:
• Validazione Algoritmo Genetico;
• Validazione della Sorgente Acustica Ricostruita.
Il primo test e` concepito per valutare la capacita` dell’algoritmo genetico di ricostruire
una sorgente nota.
Nel secondo test invece valutata l’effettiva capacita` di valutazione del rumo-
re irradiato dall’inlet provvisto di un differente liner e della relativa attenuazione
acustica.
8.1 Validazione Algoritmo Genetico
L’efficacia dell’Algoritmo Genetico e` stata valutata come segue:
1. Viene limitato il dominio dei modi acustici presenti alla sorgente ai soli modi
selezionati secondo il criterio visto in sez.6.6;
2. Viene scelta in maniera randomica una sorgente;
3. Utilizzando le direttivita` dei singoli modi acustici viene generata la direttivita`
della sorgente;
4. La funzione di direttivita` ottenuta viene utilizzata come dato di input per
l’algoritmo genetico e viene cos`ı ricostruita la sorgente acustica;
5. Infine vengono confrontate le due sorgenti: quella scelta e quella ricostruita.
Tale test viene effettuato per tutte le frequenze e casi di volo. I risultati dei vari
test sono tutti analoghi, di seguito ne viene riportato uno relativo alla frequenza di
1250Hz per il caso di volo approach. In fig.8.1(a) viene riportato il matching tra
la direttivita` della sorgente nota e la direttivita` della sorgente ricostruita, mentre in
fig.8.1(b) sono riportati i valori in SPL delle ampiezze delle due sorgenti.
E` possibile notare in fig.8.1(a) che l’algoritmo genetico ricostruisce in maniera
soddisfacente l’andamento della direttivita` del rumore.
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Direttività HW approach − 1250 Hz






Direttività LINER1 approach − 1250 Hz
(a) (b)
Figura 8.1: a)Matching tra dati di input (•) e la direttivita` del rumore della sorgente
ricostruita (−), b)Tabella del valore in SPL delle ampiezze modali della sorgente di input
e ricostruita.
Si osserva in fig.8.1(b) che le due sorgenti differiscono solamente nei modi che
hanno valori bassi di ampiezza. Tali modi contribuiscono relativamente poco al
rumore complessivo irradiato nel far–field e quindi il Metodo Inverso riscontra una
certa difficolta` nel valutare la loro presenza.
Dall’analisi dei risultati e` possibile concludere che differenze nella sorgente di
modi con valori di ampiezza inferiori di 10dB÷20dB del valore massimo hanno poca
influenza sulla direttivita` del rumore, i.e. possono essere trascurate.
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8.2 Validazione della Sorgente
Nel secondo test invece viene valutata la sorgente acustica ottenuta dai ground tests
dell’hardwall e del liner di riferimento, come spiegato nel cap.6. Nei grafici seguenti
vengono riportati i risultati della stima del rumore emesso dall’inlet provvista di
un secondo liner ed i relativi ground tests. Viene valutata la direttivita` del rumore
emesso per le varie bande di frequenza, per il caso di volo Approach.
Viene valutata inoltre lo spettro dell’attenuazione fornita da tale liner ed i relativi
dati sperimentali.
Al fine di avere un confronto tra il metodo sviluppato e il precedente metodo di va-
lutazione delle prestazioni di liners acustici di AleniaAermacchi, viene rappresentato
lo spettro di attenuazione predetta mediante il metodo classico.
Il metodi classico per la valutazione dell’attenuazione prevede l’utilizzo di una
sorgente avente tutti i modi acustici di cut–on eccitati con stessa intensita`.











Dove Φ e` la coordinata polare, e gli angoli Φ1 e Φ2 hanno i seguenti valori a seconda
del caso di volo:
• @Approach: Φ1 = 40◦ e Φ2 = 70◦
• @Cut–back & @Take–off: Φ1 = 50◦ e Φ2 = 80◦




























































































































































































































































































Figura 8.2: Direttivita` del rumore irradiato nel far–field per le frequenze da 500Hz a





























































































































































































































































































Figura 8.3: Direttivita` del rumore irradiato nel far–field per le frequenze da 2000Hz a
6300Hz per il caso di volo Approach.
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Figura 8.4: Spettri dell’attenuazione fornita dal liner nei tre casi di volo
VALIDAZIONE 127
E` possibile notare che il livello di matching delle curve e` del tutto simile a quello
relativo ad hardwall e liner di riferimento.
In accordo coi i risultati mostrati in cap.7, i maggiori scostamenti si riscontrano
alle frequenze in cui la sorgente ricostruita e` povera di modi con rilevanti valori di
ampiezza.
Questo risultato attesta la capacita predittiva del Metodo Inverso a patto che
venga effettuato un buon processo di selezione. Piu` aumentano le frequenze, piu`
diventa difficile il processo di selezione e si rischia di tagliare modi acustici di rilevante
ampiezza.
Dalla fig.8.4 e` possibile notare che il Metodi Inverso fornisce complessivamente
una migliore stima rispetto al precedente metodo.
Lo spettro d’attenuazione valutato mediante il Metodo Inverso risulta essere pia`
accurato alle basse frequenze e, differentemente dal precedente metodo, coglie bene
l’andamento della curva.
Mettendo in correlazione il grafico degli spettri di attenuazione di fig.8.4 con i
risultati visti nel cap.7, e` possibile notare che i maggiori scostamenti della curva di
attenuazione si riscontra alle frequenze in cui si hanno i maggiori errori nei matching
delle curve di direttivita` valutata mediante il metodo e misurata nei ground tests.
Come visto nel cap.7 gli scostamenti nelle curve di direttivita` risultano correlati ad
una scorretta selezione dei modi acustici. Provvedendo ad implementare un miglior




In base ai risultati ottenuti, visti in cap.7 e cap.8, possiamo concludere che il metodo
inverso risulta essere valido per la valutazione del rumore irradiato nel far–field da
motori turbofan con inlet provviste di liners acustici.
Tale metodo fornisce una buona valutazione dell’attenuazione fornita dal liner e,
rispetto al precedente metodo predittivo utilizzato da AleniaAermacchi, garantisce
una migliore valutazione delle prestazioni acustiche.
Dal seguente lavoro di tesi risulta chiaro che la conoscenza della sorgente acustica
e` un dato di fondamentale importanza per la scelta del design di pannelli acustici.
Aumentando l’accuratezza della sorgente e` possibile ottimizzare i liners acustici per
uno specifico motore ed ottenere quindi migliori prestazioni e piu` elevate attenuazioni
del rumore.
Dall’analisi dei risultati ottenuti e` emersa una sostanziale difficolta` della rico-
struzione modale della sorgente acustica alle alte frequenze. Tale fenomeno, che si
manifesta in un peggiore livello di matching tra le curve di direttivita`, e` dovuto al-
l’aumento dei modi di cut–on del condotto al crescere della frequenza. Come visto in
sez.6.3, il numero complessivo di modi che il metodo inverso puo` ricostruire e` limitato
dal numero di microfoni presenti nel far–field, con l’aumento dei modi di cut–on e`
necessario un processo di selezione basato su considerazioni fisiche.
Quando i modi selezionati in base ai criteri descritti in sez.6.6 non rappresentano
i modi acustici realmente presenti nella sorgente il metodo inverso ricostruisce una
sorgente estremamente povera di modi.
Possibili approcci per ovviare a tale fenomeno possono essere i seguenti:
• Processo iterativo di selezione dei modi
Posto che il rumore broadband emesso dal’inlet di motori turbofan e` rappresen-
tato da sorgenti ricche di modi acustici, e` possibile fissare un numero minimo
di modi al disotto del quale si assume che la sorgente non sia rappresentativa
di quella reale.
Nel caso in cui la sorgente ricostruita sia troppo povera e` necessario modificare
il processo di selezione.
129
130
E` possibile sostituire i modi selezionati la cui ampiezza, rilevata mediante il
metodo inverso, risulta essere inferiore ad una certa soglia.
Tale procedura puo` essere ripetuta in maniera iterativa fino a che il numero di
modi di ampiezza rilevante della sorgente risulta essere accettabile;
• Selezione dei modi acustici a blocchi
Anziche´ scegliere il singolo modo acustico come incognita del metodo inverso e`
possibile, al crescere della frequenza, accorpare i modi a blocchi, mantenendo
fisso il rapporto tra le ampiezze dei modi appartenenti ad ogni blocco.
Possibili raggruppamenti possono essere:
– Raggruppamento per ordine azimutale m
– Raggruppamento per ordine radiale µ
– Raggruppamento in base al cut–off ratio ζ
– Raggruppamento in base all’angolo del massimo di direttivita`
In questo modo si otterrebbe una sostanziale riduzione del numero delle inco-
gnite ed una sorgente ricostruita plausibilmente piu` ampia.
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